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Sommario 
Il presente lavoro di tesi si inserisce nel contesto di un'attività in corso presso il 
Dipartimento d'Ingegneria Aerospaziale (DIA) dell'Università di Pisa, relativa allo studio di 
una piattaforma volante ad energia solare non abitata, per missioni di tipo HALE (High 
Altitude, Long Endurance): il progetto “PrP-Solar". 
Il PrP Solar nasce da una nuova concezione di velivoli detti PrandtlPlane in onore del 
fisico tedesco, che affermava che una configurazione biplana potesse ridurre notevolmente la 
resistenza indotta del velivolo, se fossero rispettate determinate condizioni. 
Il PrP Solar, così come per le altre piattaforme HALE-UAV (Unmanned Aerial Vehicle), è 
in fase di sperimentazione ed è concepito per compiere missioni molto lunghe a quote elevate 
(sopra i 14000 metri), ricoprendo la funzione di “pseudo-satelliti”. 
Attualmente è in corso di definizione un ciclo di dimensionamento di seconda 
approssimazione, nell'ambito del quale si inserisce la fase del dimensionamento strutturale. 
Partendo dagli inviluppi di volo a varie quote, il lavoro svolto è consistito nel compiere analisi 
ad elementi finiti, per trarre conclusioni sul comportamento del velivolo in volo (a fattore di 
carico massimo) e in atterraggio. A seguito delle analisi è stata implementata una routine 
Matlab, in grado di predire il peso strutturale del velivolo, fissati determinati dati in input. Le 
analisi compiute sono di tipo statico lineare o ad instabilità. 
Dopo aver generato il modello analitico di predizione del peso strutturale è stato inserito 
all’interno del ciclo iterativo di dimensionamento di seconda approssimazione ed è stato 
ottenuta una configurazione aggiornata del PrP Solar. 
Per lo studio della condizione di atterraggio è stato necessario un dimensionamento 
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Introduzione 
Le energie rinnovabili sono quelle fonti di energia il cui utilizzo non pregiudica le risorse 
naturali e, per loro caratteristica, si rigenerano o sono da considerarsi inesauribili.  
Il Sole fornisce una delle principali energie rinnovabili e, inoltre, non è inquinante. Queste  
peculiarità rendono molto interessanti tutte quelle tecnologie che consentono di sfruttare 
questa risorsa nei campi più disparati, non ultimo quello aeronautico. 
La ricerca sta compiendo intensivi studi per ottenere efficienze maggiori dei pannelli 
fotovoltaici, con costi ragionevoli per gli scopi industriali. 
Attualmente, in campo aeronautico, si registra un crescente interesse per gli “HALE-UAV”, 
che sono velivoli non pilotati, che operano ad altissime quote (sopra i 14000 m), per periodi di 
tempo lunghissimi (fino ad un anno), con il solo ausilio dell’energia solare. 
I velivoli HALE-UAV possono svolgere ruoli importanti in campi come quello delle 
telecomunicazioni, monitoraggio, rilevamenti e sorveglianza. 
I vantaggi dei velivoli solari rispetto agli altri velivoli sono i seguenti: 
− la densità di potenza solare aumenta con l’altitudine; 
− avendo un impianto di potenza elettrico, non è necessario comprimere l’ossigeno ad 
alte quote; 
−  l’assenza di carburante a bordo scongiura ogni rischio di esplosione pericolosa; 
− l’impianto di potenza elettrico non inquina l’ambiente, ha bassi livelli di rumore, 
una buona affidabilità e basse vibrazioni; 
− sono particolarmente adatti alle missioni di sorveglianza  e ricognizione, dove le 
alte velocità non sono richieste; 
Presso il Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale dell'Università di Pisa è in fase di studio 
il progetto denominato “PrP-Solar". Si tratta di una di una piattaforma HALE-UAV, 
caratterizzata da un'architettura di tipo “biplana". La scelta di questo tipo di configurazione è 
avvenuta confrontandola con altre tre diverse configurazioni: “ala volante”, “convenzionale” e 
“twin boom”. Il biplano garantisce una maggiore rigidezza  strutturale e maggiore efficienza 
rispetto alle altre configurazioni. 
Introduzione  
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Il PrP Solar nasce da una nuova ideologia di velivoli in configurazione PrandtlPlane, che 
secondo le teorie di Ludwig Prandtl, con opportuno disegno del sistema, sono capaci di 
ridurre la resistenza indotta, rispetto a configurazioni tradizionali. 
Recentemente, sono stati affinati i modelli aerodinamici, aeromeccanici e di bilancio 
energetico, ottenendo così nuove configurazioni del PrP Solar. 
Nell’ambito di questa tesi di laurea sono stati fatti studi di carattere prettamente strutturale. 
Più in dettaglio, sono stati trattati i seguenti punti: 
• scelta di una configurazione strutturale adeguata, tale da rispettare le esigenze 
costruttive, i vincoli logistici e i vincoli di leggerezza richiesti; 
• analisi statiche agli elementi finiti della struttura nelle due condizioni di volo più 
critiche per il velivolo (fattore di carico massimo e atterraggio); 
• progetto preliminare dei carrelli di atterraggio, scelta e dimensionamento degli 
ammortizzatori, disegno di una carenatura che accolga i carrelli retratti; 
• studio dell’instabilità della struttura, per mezzo di analisi con modelli agli elementi 
finiti; 
• costruzione di un modello analitico di predizione del peso strutturale; 
• implementazione del modello all’interno del ciclo iterativo di dimensionamento e 
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1   Generalità sui velivoli ad energia solare 
1.1  Il sole e i velivoli solari 
Il sole rappresenta una fonte di energia inesauribile e non inquinante. A tal proposito, verso 
la metà del secolo scorso, iniziarono studi e progetti per la realizzazione di impianti che 
attingessero energia solare e la convertissero in energia elettrica, garantendo un rendimento 
sufficientemente alto. Già in quegli anni il principale campo di interesse era quello 
aeronautico. 
Le prime celle fotovoltaiche (PV Cell) furono realizzate nel 1954 presso i Bell Telephone 
Laboratories, ma gli elevati costi di produzione e l’esiguo rendimento raggiunto (solamente il 
4%), non condussero questo progetto ad un’applicazione immediata in campo aeronautico. 
Nei 20 anni successivi al 1954 il rendimento delle celle fotovoltaiche raggiunse rendimenti 
vicini al 14% con costi non eccessivi; solo nel 1974 un velivolo radiocomandato riuscì a 
sfruttare esclusivamente l’energia solare per compiere un volo. 
Recentemente i velivoli solari sono stati fra i più interessanti temi di ricerca di agenzie 
leader, come la NASA e l’AeroVironment Inc. Questi velivoli non richiedono di trasportare 
carburante, e ciò rende questi mezzi molto convenienti per i voli di lunga durata (fino ad un 
anno). 
I vantaggi dei velivoli solari rispetto agli altri velivoli sono i seguenti: 
− la densità di potenza solare aumenta con l’altitudine (da 80 mW/cm2 a terra fino a 
136.7 mW/cm2 nello spazio); questo è il maggiore vantaggio rispetto alle altre 
sorgenti di energia; 
− rispetto ai motori tradizionali (air-breathing), quelli solari hanno un impianto di 
potenza elettrico, cosicché non è necessario comprimere l’ossigeno ad alte quote. 
Inoltre, l’assenza di carburante a bordo scongiura ogni rischio di esplosione 
pericolosa; 
− l’impianto di potenza elettrico non inquina l’ambiente, ha bassi livelli di rumore, 
una buona affidabilità e basse vibrazioni; 
− i velivoli solari sono particolarmente adatti alle missioni di sorveglianza  e 
ricognizione, dove le alte velocità non sono richieste; 
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− questi velivoli hanno un piccolo numero di parti moventi, che permettono 
affidabilità maggiori (le prospettive di vita di un pannello solare è circa 25 anni, 
con ridotta manutenzione). 
 
1.2   Velivoli ad energia solare UAV e abitati 
Di seguito verranno elencati cronologicamente i più significativi progetti di velivoli  ad 
energia solare (aerostati e micro-velivoli esclusi) dal 1974 ad oggi. 
Sunrise I e Sunrise II 
Nel 1974 (4 Novembre), in California, fu compiuto il primo volo di un velivolo ad energia 
solare: il “Sunrise I”. 
Il Sunrise I fa parte dei velivoli detti UAV (Unmanned Aerial Vehicle), in quanto non sono 
adibiti al trasporto di persone. 
Il progetto fu guidato da R.J.Boucher e la Lockheed incaricò la Astro Flight Company di 
costruire il velivolo. Dopo il primo, furono eseguiti numerosi voli per una durata massima 
continuativa di 4 ore; il velivolo fu danneggiato irreparabilmente da una forte tempesta di 
sabbia. 
Nell’anno seguente (1975) il Sunrise I si evolse nel “Sunrise II”: quest’ultimo 
differenziava dal suo predecessore per un numero superiore di celle fotovoltaiche, che quindi 
garantivano una potenza maggiore. Il Sunrise II fu danneggiato a causa di un’avaria al sistema 
di controllo. In figura 1.1 è presentata un’immagine del Sunrise II e una tabella che ne 
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Figura 1.1: foto del Sunrise II e caratteristiche principali. 
 
Solaris 
Nello stesso periodo, dall’altra parte dell’Atlantico, i tedeschi H.Bruss e F.Militky 
realizzarono il velivolo “Solaris”, prescindendo dalle esperienze fatte da Boucher. Anche il 
Solaris, così come le due versioni del Sunrise, fa parte della classe di velivoli UAV. 
 Il 16 Agosto 1976 il Solaris eseguì tre voli di breve durata (pochi minuti) alla quota di 50 
m. 








Figura 1.2: foto del Solaris e caratteristiche principali. 
Caratteristiche del Sunrise II 
Lunghezza [m] 9.75 
Apertura alare [m] 4.38 
Superficie alare [m2] 8.36 
Allungamento alare  11.4 
Corda media  [m] 0.86 
Peso al decollo [kg] 10.21
Numero di celle fotovoltaiche 4480 
Potenza erogata [W] 600 
Rendimento delle celle [%] 14 
Caratteristiche del Solaris 
Apertura alare [m] 2.06 
Superficie alare [m2] 0.41 
Allungamento alare  10.3 
Corda media  [m] 0.20 
Peso al decollo [kg] 0.61 
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Gossamer Penguin 
Dopo il successo dei velivoli UAV gli studi si indirizzarono verso differenti obiettivi: da 
un lato il tentativo di realizzare un velivolo solare in grado di trasportare una o più persone, 
sfruttando 
esclusivamente l’energia del sole, dall’altro la realizzazione di un velivolo capace di restare in 
volo per un tempo indefinito, utilizzando per il volo notturno l’energia accumulata, durante le 
ore di sole. Alla fine degli anni ‘70 vi furono alcuni esperimenti di velivoli solari abitati, che 
però necessitavano di batterie per avere una forma supplementare di energia.  
Fu la AeroVironment Inc. (California) che riuscì a volare senza l’uso di batterie con il 
“Gossamer Penguin”, evoluzione del “Gossamer Condor” e del “Gossamer Albatros”. 
Il primo volo avvenne il 18 Maggio 1980, per una durata continuativa di 14 minuti; vista la 
fragilità e la ridotta controllabilità del mezzo, il Penguin volò in totale assenza di vento a 
pochissimi metri dal suolo. 











Figura 1.3: foto del Gossamer Penguin in volo e caratteristiche principali. 
Caratteristiche del Gossamer Penguin 
Apertura alare [m] 21.64
Superficie alare [m2] 57 
Allungamento alare  8.22 
Corda media  [m] 2.63 
Peso a vuoto [kg] 30.64
Peso massimo al decollo [kg] 80.64
Numero di celle fotovoltaiche 3920 
Potenza erogata [W] 541 
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Solar Challenger 
Sempre agli inizi degli anni ’80, grazie all’esperienza ottenuta dal Gossamer Penguin, gli 
ingegneri dell’AeroVironment progettarono il “Solar Challenger”, con l’intento di attraversare 
la Manica.  
Il 7 Luglio 1981, volò da Puntoise-Corneilles (Parigi), fino a Manston (Londra), 
percorrendo 262.3 km in 5h23min, ad un'altitudine massima di 3.5 km e ad una velocità di 
crociera di 20 m/s. Durante il volo la luce solare diretta è stata la sola fonte di energia e non è 
stato usato nessun dispositivo a bordo per immagazzinarne. 
Il Solar Challenger era più piccolo del suo predecessore (Gossamer Penguin), ma era più 
robusto e possedeva un ampio stabilizzatore orizzontale che garantiva una migliore 
manovrabilità. 
In figura 1.4 sono mostrate due foto del Solar Challenger e nella tabella allegata sono 
elencate alcune caratteristiche principali del velivolo. 
 











Figura 1.4: foto del Solar Challenger a terra e in volo e caratteristiche principali. 
 
Caratteristiche del Solar Challenger 
Lunghezza [m] 9.22 
Apertura alare [m] 14.80 
Superficie alare [m2] 21.83 
Allungamento alare  9 
Corda media  [m] 1.48 
Peso a vuoto [kg] 99.79 
Peso massimo al decollo [kg] 160 
Numero di celle fotovoltaiche 16128 
Potenza erogata 2600 
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Solair I 
Il “Solair I” fu costruito in Germania da G.Rochelt, prendendo spunto da un velivolo già 
esistente (una combinazione di un aliante e un deltaplano). Vista la ridotta superficie alare, 
adibita alla installazione di celle fotovoltaiche, fu necessario equipaggiare il velivolo con una 
batterie      Ni-Cd da 22,7 kg. 
Il 21 Agosto 1983, il Solair I attraversò la manica utilizzando le sue doti di veleggiatore e 
sfruttando le termiche; impiegò 5h 41 min. 













Figura 1.5: foto del Solair I e caratteristiche principali. 
 
Nel 1998 Rochelt fece il primo volo con il “Solair II”, un mezzo simile al precedente, ma 




Caratteristiche del Solair I 
Lunghezza [m] 4.8 
Apertura alare [m] 13.5 
Superficie alare [m2] 13 
Allungamento alare  14 
Corda media  [m] 1.38 
Peso a vuoto [kg] 120 
Peso massimo al decollo [kg] 200 
Numero di celle fotovoltaiche 2500 
Potenza erogata 1800 
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Sunseeker I e Sunseeker II 
Sempre nella lista dei velivoli abitati è presente il “Sunseeker I”, che fu progettato da 
E.Raymond e volò la prima volta nel 1989. Nell’Agosto del 1990 attraversò gli Stati Uniti in 
21 voli, impiegando complessivamente 121 ore; anche per questo velivolo è stato necessario 
l’uso di batterie, per il decollo, e l’ausilio di termiche, durante il volo. 
Il Sunseeker I vola anche attualmente, seppur siano state apportate modifiche rispetto alla 
configurazione iniziale; oggi viene chiamato “Sunseeker II”. L’architettura dei 2 modelli è 
molto simile. 
In figura 1.6 è mostrato il Sunseeker II in volo e la tabella tecnica del velivolo. 
 






Figura 1.6: foto di Sunseeker II a terra e  in volo e caratteristiche principali. 
 
‘O Sole Mio 
Fra i velivoli solari abitati di fine anni ‘90, è da segnalare l’unica esperienza italiana, fatta 
da A.Bubicco con il progetto di “‘O Sole Mio”. Il velivolo non ha mai volato, ma il progetto è 
stato ritenuto interessante dalla giuria di un concorso tenuto nella città tedesca di Ulm. 
In figura 1.7 la tabella tecnica di ‘O Sole Mio è allegata insieme ad una sua foto. 
 
Caratteristiche del Sunseeker II 
Lunghezza [m] 7 
Apertura alare [m] 17 
Peso massimo al decollo [kg] 230 
Potenza erogata 1800 
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Figura 1.7: foto di ‘O Sole Mio e tabella con le caratteristiche principali. 
 
Zephyr 
“Zephyr”, costruito dalla britannica QinetiQ è uno dei velivoli UAV con le più alte 
potenzialità. Il primo volo è stato effettuato nel Dicembre del 2005, per una durata di 6 ore a 
circa 8000 metri di quota. Nel 2007 Zephyr stabilì il record di durata in volo, volando 
continuativamente per 54 ore ad una quota di 17800 metri. 
Il velivolo è completamente fabbricato in materiale composito e quindi è talmente leggero 
da permettere che il decollo sia effettuato con lancio manuale. Zephyr durante il giorno 
utilizza le celle fotovoltaiche per trarre energia, mentre necessita di batterie (Li-S) per il volo 
notturno. 
In figura 1.8 è mostrata una foto del velivolo della QinetiQ durante il decollo manuale, 
sotto la foto sono elencate alcune caratteristiche principali del mezzo. 
 
Caratteristiche di ‘O Sole Mio 
Apertura alare [m] 17.63 
Superficie alare [m2] 14 
Allungamento alare  22.2 
Peso a vuoto [kg] 130 
Peso massimo al decollo [kg] 220 
Carico alare [kg/m2] 15.7 
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Figura 1.8: foto di Zephyr durante il decollo e tabella con le caratteristiche principali. 
 
Sky-Sailor 
L’ESA (Agenzia Spaziale Europea) sta finanziando l’Istituto Svizzero di Tecnologia di 
Losanna (EPFL) per il progetto di “Sky-Sailor” , un velivolo solare UAV destinato 
all’esplorazione di Marte. Un velivolo di questo tipo potrebbe esplorare una superficie molto 
più ampia rispetto a quanto potrebbero fare i rover al suolo. Al momento è stato realizzato 
solo un prototipo in scala ridotta del peso di 2.4 kg e con un’apertura alare di 3.2 m, che ha 
volato per oltre 27 ore. 
In figura 1.9 è riportato una foto di Sky-Sailor, sotto è presente una scheda tecnica del 
velivolo. 
 
Caratteristiche di Zephyr 
Apertura alare [m] 18 
Superficie alare [m2] 27.9 
Allungamento alare  11.6 
Corda media  [m] 1.55 
Peso a vuoto [kg] 32 
Peso massimo al decollo [kg] 34 
Carico alare [kg/m2] 1.22 
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Figura 1.9: foto di Sky-Sailor e tabella con le caratteristiche principali. 
 
Solar Impulse 
L’ultimo traguardo da raggiungere per i velivoli solari abitati è quello di riuscire ad essere 
in grado di volare continuativamente durante il giorno e la notte. Il progetto, “Solar Impulse”, 
è stato presentato in Svizzera nel 2003 ed ha lo scopo di realizzare un velivolo solare che 
compia il giro del mondo entro il 2011. Per far sì che tale progetto si realizzi è necessario 
spingere al massimo l'ottimizzazione in ogni ambito: aerodinamica, strutture, motori, 
avionica, tecnologie fotovoltaiche, etc. 
In programma vi è la costruzione di due velivoli: 
− “HB-SIA”, un prototipo la cui costruzione è iniziata nel Giugno 2007; deve 
dimostrare la fattibilità del volo continuo con il solo ausilio delle batterie per 
l’autonomia notturna. Si prevede di effettuare un volo di 36 ore entro il 2009. 
Caratteristiche di Sky Sailor 
Lunghezza [m] 1.82 
Apertura alare [m] 3.2 
Superficie alare [m2] 0.776 
Allungamento alare  13 
Corda media  [m] 0.25 
Peso massimo al decollo [kg] 2.44 
Velocità di crociera [km/h] 32 
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− “Solar impulse”, un velivolo vero e proprio che tenterà la traversata dell’atlantico 
entro il 2011 e di completare il giro del mondo in un tempo previsto di 3-4 giorni, 
con 5 fermate per il cambio pilota. 
Il vincolo più stringente del progetto di HB-SIA è sicuramente il bilancio energetico; basta 
pensare che il rendimento di tutta la catena propulsiva è solamente il 12%. 
Il prototipo HB-SIA porta sull’ala 12000 celle fotovoltaiche abbastanza sottili e flessibili 
per adattarsi alle deformazioni strutturali. Le batterie al Litio dovranno garantire una densità 
di energia pari almeno a 200 Wh/kg in un intervallo di temperature tra +80°C e -60°C, per 
trasportare solo una persona (per consentire il trasporto di una seconda persona, 
occorrerebbero batterie da 300Wh/kg, non ancora in commercio). La struttura è realizzata con 
materiali compositi avanzati, tali da avere un peso specifico di 0.5 kg/m2. 
In figura 1.10 è mostrato un disegno dettagliato del prototipo HB-SIA, nella tabella 
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Figura 1.10: disegno di HB-SIA e caratteristiche principali. 
 
Si prevede che la versione definitiva del velivolo abbia una apertura alare di 80 m, per un 
peso al decollo di 2000 kg. La cabina potrà alloggiare due persone e sarà pressurizzata, 
permettendo di volare in crociera a quote fino a 12000 m. 
 
1.3   Piattaforme HALE-UAV 
Per piattaforme HALE-UAV (High Altitude Long Endurance - Unmanned Aerial Vehicle) 
si intendono piattaforme in grado di volare autonomamente, senza pilota a bordo, capaci di 
raggiungere elevate quote, mantenendo il volo per lungo tempo (fino ad un anno). 
Attualmente le piattaforme HALE suscitano molto interesse in tutto il mondo; il motivo 
principale è che questi velivoli possono giocare il ruolo di satelliti artificiali, con il vantaggio 
di essere molto più economici, volare più vicini alla terra ed essere più flessibili. Gli HALE 
possono decollare autonomamente ed essere richiamati a terra per qualsiasi atto di 
manutenzione, inoltre possono essere spostati per coprire diverse regioni, qualora ne fosse 
necessario. 
Le missioni di tali piattaforme potrebbero coprire diverse applicazioni, sia in campo 
militare che in quello civile; le principali applicazioni sono: 
− controllo dell’inquinamento atmosferico e monitoraggio meteorologico; 
− monitoraggio in tempo reale delle aree sismiche a rischio; 
− sorveglianza costiera; 
Caratteristiche di HB-SIA 
Apertura alare [m] 61 
Superficie alare [m2] 187.5 
Allungamento alare  18.6 
Peso delle batterie [kg] 400 
Peso massimo al decollo [kg] 1500 
Carico alare  [kg/ m2] 8 
Numero di celle fotovoltaiche 12000 
Rendimento delle celle [%] 22 
Superficie ricoperta da celle [m2] 200 
Velocità di crociera [m/s] 19.4 
Quota massima [m] 8500 
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− servizi di telecomunicazione come le reti telefoniche; 
− video-sorveglianza; 
− fotogrammetria: 
− sistemi di monitoraggio idrografico e agricolo, etc. 
Da sottolineare l’impiego nel campo delle telecomunicazioni. Attualmente esistono aree, a 
bassa densità di popolazione, che non possono usufruire di una rete telefonica: una 
piattaforma posta sopra tale zona potrebbe risultare molto importante ai fini dell’emergenza in 
caso, ad esempio, di disastri ambientali. Considerazioni simili possono essere fatte per regioni 
marine, lontane dalla costa. 
Le aree di azione delle piattaforme sono molto ampie, basta pensare che sono sufficienti 4-
5 velivoli per coprire la penisola italiana da nord a sud e 7-8 per coprire tutto il sud del 
Mediterraneo, dalla Spagna ad Israele (vedi figura 1.11). 
 
Figura 1.11: copertura del sud del mediterraneo da parte di 7 piattaforme HALE-UAV. 
 
1.3.1   Piattaforme solari realizzate dalla NASA e programma ERAST 
Nel 1981 la AeroVironment ricevette dal governo degli Stati Uniti i fondi per portare 
avanti un progetto per un velivolo solare: i requisiti da soddisfare erano la lunga autonomia e 
una quota di volo maggiore di 65000 ft (circa 20 km). Il progetto perse il nome di HALSOL 
(High Altitude SOlar energy) [16]. 
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HALSOL 
HALSOL consisteva in un’ala volante, realizzata in fibra di carbonio, Styrofoam e Kevlar e 
ricoperta da un sottile strato di Mylar; la struttura era tanto leggera quanto robusta.  Fu 
realizzato un unico prototipo che volò 9 volte nel 1983 in Nevada, presso la base di Groom 
Lake. 
Il limite di questa piattaforma era il soddisfacimento del bilancio energetico. All’epoca non 
erano disponibili tecnologie fotovoltaiche adeguate a svolgere la missione prevista, 
principalmente per quanto riguarda i sistemi di accumulazione di energia; fu quindi necessario 
provvedere l’HALSOL di batterie a bordo. 




 Al fine di verificare la possibilità di utilizzare una piattaforma solare come sistema di  
monitoraggio anti-missile, fu preso in considerazione il “Pathfinder” e fu per tale motivo 
sponsorizzato dalla BMDO (Ballistic Missile Defense Office). Il primo volo del Pathfinder fu 
fatto nel 1993 al Dryden Research Center di Edwards, in California. 
Quando i fondi disponibili per tale progetto terminarono, il Pathfinder  divenne una parte 
del progetto ERAST (Environmental Research Aircraft Sensor Technology), che prese il via 
nel 1994. 
I principali obiettivi del progetto ERAST sono quelli di sviluppare e dimostrare tecnologie 
aeronautiche che possano portare a realizzare velivoli non abitati, controllati a distanza, 
capaci di volare ad elevate altitudini (sopra i 60000 ft) con elevatissima autonomia. 
Il Pathfinder stabilì numerosi record, tra cui quello di massima altitudine nel 1995, quando 
raggiunse quota 50500 ft (15,4 km). Le tecnologie del velivolo furono sviluppate 
ulteriormente negli anni seguenti e il Pathfinder fu trasferito presso il Pacific Missile Range 
Facility a Barkin Sands, Hawaii, luogo ottimale per condurre test di volo, in quanto molto 
soleggiato, con basso traffico aereo e con ecosistema variegato per fare rilevamenti e 
acquisire foto. Nel 1997 la piattaforma solare migliorò il suo record personale di altitudine, 
raggiungendo quota 71530 ft   (21.8 km) e trasportando anche strumenti di rilevamento. 
L’ala del Pathfinder è costruita in 5 segmenti di ugual lunghezza, due pod sono appesi alle 
estremità del segmento centrale e sono atti a trasportare payload, controlli, strumenti, 
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elettronica e carrelli di atterraggio. La trazione è fornita da 6 piccoli motori elettrici con eliche 
a passo variabile. Ulteriori caratteristiche tecniche sono riportate in figura 1.12, insieme ad 
















Figura 1.12: Volo del Pathfinder sopra Barkin Sands e tabella con le principali caratteristiche 
tecniche. 
 
L’autonomia del Pathfinder era un intero volo diurno più 2-5 ore di volo notturno, 
utilizzando batterie ricaricate durante il giorno. 
Caratteristiche del Pathfinder 
Apertura alare [m] 29.5 
Superficie alare [m2] 70.8 
Allungamento alare  12.3 
Corda [m] 2.4 
Lunghezza [m] 3.6 
Peso a vuoto [kg] 207 
Peso massimo al decollo [kg] 252 
Carico alare  [kg/ m2] 3.6 
Rendimento delle celle [%] 14 
Potenza erogabile dalle celle [kW] 7.5  
Motori elettrici 6 
Potenza per ogni motore [kW] 1.25 
Velocità di crociera [m/s] 7.5-9 
Quota massima [m] 21800 
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Il “Pathfinder Plus”  ha una configurazione leggermente diversa rispetto a quella del 
Pathfinder: ha un tronco alare intermedio più lungo (maggiore apertura alare) e celle solari più 
efficienti.  
Il 6 Agosto 1998, durante un volo a Barkin Sands, stabilì un nuovo record di quota, 
arrivando a 80201 ft (24.4 km). 















Figura 1.13: Volo del Pathfinder Plus sopra Barkin Sands e tabella tecnica. 
Caratteristiche del Pathfinder Plus 
Apertura alare [m] 36.3 
Superficie alare [m2] 87.1 
Allungamento alare  15.1 
Corda [m] 2.4 
Lunghezza [m] 3.6 
Peso a vuoto [kg] 247.5 
Peso massimo al decollo [kg] 315 
Carico alare  [kg/ m2] 3.6 
Rendimento delle celle [%] 19 
Potenza erogabile dalle celle [kW] 12.5  
Motori elettrici 8 
Potenza per ogni motore [kW] 1.5 
Velocità di crociera [m/s] 7.5-9 
Quota massima [m] 24445 
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L’autonomia del Pathfinder Plus è analoga a quella del Pathfinder. 
Centurion 
Il “Centurion” è il vero successore del Pathfinder ed era già in progetto durante la 
realizzazione del Pathfinder Plus. Con il Centurion è stata raggiunta quota 100000 ft (30 km) 
con un payload di 45 kg, oppure quota 80000 ft (24 km) con ben 272 kg di payload. Date 
queste prestazioni, il Centurion è stato un grosso passo in avanti nel campo delle missioni tipo 
HALE. 
La configurazione è rimasta simile a quella dei Pathfinder, anche se con una apertura alare 
molto più elevata, un numero maggiore di pod (da 2 a 4) e un profilo alare leggermente 
modificato. Le celle fotovoltaiche, così come per le altre 2 piattaforme del programma 
ERAST, sono bifacciali e trasparenti così da sfruttare i riflessi di luce (albedo); di 
conseguenza anche il ventre del profilo è rivestito con film trasparente molto resistente. 
Nonostante le modifiche apportate alla configurazione, l’autonomia oraria del Centurion 
rimane uguale a quella del Pathfinder. 
Il controllo in beccheggio è effettuato per mezzo di un equilibratore posizionato al bordo 
d'uscita per tutta l'apertura e suddiviso in 60 segmenti. L'imbardata è controllata 
differenziando la potenza dei motori all'estremità dell'apertura. 
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Figura 1.14: Volo del Centurion e tabella tecnica. 
 
Centelios 
Il “Centelios” è l’evoluzione del Centurion ed è stato costruito con l’unico intento di 
dimostrare la fattibilità del volo notturno. Ciò che differenzia il Centelios dagli altri progetti 
del programma ERAST è l’uso di fuel cell (celle a combustibile) per l’accumulo dell’energia 
solare. L’obiettivo prefissato di volare continuativamente per 4 giorni e 4 notti al di sopra di 
6000 ft non è stato mai raggiunto. 
 
HELIOS 
L’”Helios” è l’ultimo stadio di evoluzione dei progetti studiati nel programma ERAST. Lo 
scopo di tale piattaforma HALE era quello di dimostrare finalmente la fattibilità del “volo 
continuo” (eternal flight) a quote elevatissime. 
L’Helios ha un’apertura alare maggiore rispetto ai suoi predecessori (90 m), e come il 
Centelios utilizza le fuel cell nel volo notturno. Risultò impossibile utilizzare batterie Ni-Cd o 
al Li, dato il loro elevato peso e la bassa densità di energia accumulata.  
In teoria si sarebbero potuti garantire fino a sei mesi continuativi di volo con un sistema 
avanzato (Regenerative Fuel Cells System), in cui i reagenti (idrogeno e ossigeno) vengono 
Caratteristiche del Centurion 
Apertura alare [m] 61.8 
Superficie alare [m2] 143.8 
Allungamento alare  26 
Corda [m] 2.4 
Lunghezza [m] 3.6 
Peso a vuoto [kg] 529 
Peso massimo al decollo [kg] 574 
Carico alare  [kg/ m2] 5.8 
Rendimento delle celle [%] 19 
Potenza erogabile dalle celle [kW] 31  
Motori elettrici 14 
Potenza per ogni motore [kW] 1.5 
Velocità di crociera [m/s] 7.5-9.5 
Quota massima [m] 30000 
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reintegrati utilizzando i prodotti della reazione stessa: l'acqua. Tale soluzione risultò carente 
dal punto di vista affidabilistico e si optò quindi per il più collaudato Primary Fuel Cells 
System, in cui l’acqua non viene reintegrata e quindi l’autonomia del velivolo è limitata dalla 
capacità dei serbatoi. 
Sono state costruite due versioni dell’Helios, la prima (“Helios Prototype 01”, HP01) nel 
2001, il cui scopo era superare il record di quota, l’altra (“Helios Prototype 03”, HP03) nel 
2003, al fine di rimanere in volo per un tempo mai raggiunto fino a quegli anni. 
L’HP01 ha imposto il record di quota operativa in volo livellato (il 13 Agosto 2001), 
arrivando a 96863 ft (29524 m). Sono stati inoltre effettuati voli di prova, con zavorre appese, 
per simulare la presenza del Regenerative Fuel Cells System, che si era pianificato di integrare 
in occasione della missione dell’ HP03. 
In Figura 1.15 è mostrata una foto dell’ HP01 in volo. 
 
 
Figura 1.15: Volo dell’HP01su Barkin Sands, Hawaii. 
 
L’obiettivo primario dell’HP03 era quello di volare continuativamente per 24 ore  al di 
sopra di 50000 ft. A differenza dell’HP01 si optò per il il Primary Fuel Cells System per 
l’accumulo di energia; tale sistema garantisce un’autonomia di circa 10 giorni. Le fuel cell 
sono state montate all’interno del pod centrale, che è stato opportunamente ingrandito per 
problemi logistici, mentre i serbatoi di idrogeno sono stati montati quasi alle estremità 
dell’ala. L’aggravio di peso dovuto alle fuel cell (236 kg) e ai serbatoi di idrogeno (75 kg 
ciascuno), hanno ridotto i margini di sicurezza, rispetto all’HP01, dal punto di vista strutturale 
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(soprattutto aeroelastico), di stabilità e di controllabilità; inoltre la distribuzione di massa 
dovuta alle fuel cell, è risultata diversa da quella prevista con l’HP01. Nonostante ciò i 
margini di sicurezza furono ritenuti accettabili. 
Altre modifiche rispetto al primo prototipo sono state: la riduzione dei motori da 14 a 10, 
un rinforzo locale del longherone alare nella zona di estremità e collegamento centrale in 




Figura 1.16: Volo dell’HP03. 
 
Come già detto, la differente configurazione dell’HP03 rispetto all’HP01, ha apportato un 
sostanziale aggravio di peso e una diversa distribuzione di massa. Tutto ciò ha causato, il 26 
Giugno 2003 (durante il secondo volo di prova), la perdita del velivolo. Il motivo scatenante è 
stato una sequenza di fenomeni aeroelastici, in particolare l’assunzione di un angolo di diedro 
eccessivo, accompagnato da forti oscillazioni, che, amplificandosi sempre di più, hanno 
portato alla rottura del longherone alare e alla perdita del velivolo. In figura 1.17 è mostrata 
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Figura 1.17: Incidente del HP03. 




















Figura 1.18: Tabella tecnica dell’Helios HP01 e dell’ HP03. 
 
In Figura 1.19 è illustrata l'evoluzione nel tempo dei velivoli solari realizzati da NASA ed 
AeroVironment nell'ambito del programma ERAST. 
 
            Caratteristiche di                   HP01  e  HP03 
Apertura alare [m] 75.3 75.3 
Superficie alare [m2] 183 183 
Allungamento alare  31 31 
Corda [m] 2.4 2.4 
Lunghezza [m] 3.6 5 
Peso a vuoto [kg] 600 600 
Peso massimo al decollo [kg] 720 1050 
Carico alare  [kg/ m2] 3.9 5.7 
Rendimento delle celle [%] 19 19 
Potenza erogabile dalle celle [kW] 35  35 
Motori elettrici 14 10 
Potenza per ogni motore [kW] 1.5 1.5 
Velocità di crociera [m/s] 8.3-12 8.3-12 
Quota massima [m] 30500 21300 
Capitolo 1                                                                     Generalità sui velivoli ad energia solare 
 
   25 
Figura 1.19: Riepilogo delle piattaforme facenti parte del programma ERAST. 
 
1.3.2   Piattaforme solari realizzate in Europa 
Così come negli USA fu la NASA a portare avanti il programma ERAST, in Europa è 
l'Unione Europea a finanziare una serie di progetti e programmi che hanno consentito lo 
studio di alcune soluzioni innovative. 
Nell’ambito del 5° Programma Quadro (PQ) di Ricerca e Sviluppo Tecnologico (1998-
2002), vennero finanziati alcuni progetti che prevedevano lo sviluppo di velivoli HALE-
UAV. 
I progetti approvati nell'ambito del PQ5 che interessano l'argomento in discussione sono 
stati: 
1. HeliNet (“Network of stratospheric platforms for traffic monitoring, environmental 
surveillance and broadband services") (Project Reference: IST-1999-11214) [5], 
2. CAPECON (Civil UAV application and economic effectiveness of potential 
configuration solutions) (Project Reference: G4RD-CT-2002-00795) [6] 
Infine, si accenna brevemente allo ”European Security Research Programme (ESRP)" 
(Programma di Ricerca Europeo sulla Sicurezza) [7], [8], [9], nell'ambito del quale, lo 
strumento delle piattaforme HALE-UAV, è stato riconosciuto come una valida alternativa alle 
tecnologie satellitari. Il programma ESRP è effettivamente partito nel 2007 e la sua 
importanza non è solo scientifica, ma anche strategica, sia in campo civile che militare. 
 
HELIPLAT 
Il progetto della rete HeliNet (HELIplat NETwork) è basata proprio sull’utilizzo di 
piattaforme HELIPLAT [5]. HELIPLAT è un progetto del Politecnico di Torino, il cui scopo 
è quello di costruire una macchina che voli a quote tra i 17 km e i 25 km per lunghi periodi di 
tempo (da Aprile a Ottobre). I compiti della macchina dovranno essere i medesimi elencati 
per le altre piattaforme HALE-UAV. 
Il progetto vide la luce nel 1995, in collaborazione con l’A.S.I. (Agenzia Spaziale Italiana) 
[10] e nel 2000 subì un’accelerazione grazie ai finanziamenti della Commissione Europea 
nell’ambito del PQ5. 
Le funzioni principali della rete HeliNet dovranno essere: 
• localizzazione 
• monitoraggio ambientale 
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• comunicazione a banda larga 
 L’idea di progetto è quella di costruire una piattaforma HALE-UAV automatica, capace di 
rimanere ad alta quota per lunghissimi periodi di tempo, con l’utilizzo di celle voltaiche e fuel 
cell. 
La trazione sarà fornita da 8 motori elettrici ad elica. 
La struttura dell’ala sarà costituita da compositi avanzati (fibre di carbonio ad alta 
resistenza e strutture sandwich), per rispettare i limiti di leggerezza richiesti. 
Un longherone principale a sezione circolare (in sandwich, con skin in CFRP e honeycomb 
in Nomex o Korex) ha il compito di sopportare i carichi di taglio, flessione e torsione agenti 
sull’ala. Le centine, costruite in schiuma rigida, hanno l’unico compito di mantenere la forma 
del profilo.  
L'architettura adottata è del tipo twin boom che permette di ridurre il momento flettente 
sulle semiali. Le dimensioni della piattaforma sono il risultato dell'ottimizzazione che ha 
coinvolto una serie di parametri quali: 
? intensità della radiazione solare (dipendente dalla stagione): 
? quota di volo; 
? velocità del vento alle varie quote; 
? peso, efficienza ed affidabilità delle fuel cell; 
? efficienza delle celle fotovoltaiche; 
? prestazioni aerodinamiche a basso numero di Re; 
? pesi: strutturale, degli impianti, del payload; 
? potenza richiesta per il volo e per la strumentazione a bordo. 
Il vincolo principale nella metodologia di progetto è il rispetto del bilancio energetico tra la 
potenza solare disponibile e quella necessaria al volo continuo ed al funzionamento della 
strumentazione. La scelta è stata quella di affiancare alle celle fotovoltaiche le regeneratives 
fuell cells a idrogeno, come sistema di accumulo dell'energia. Rispetto ai tempi dell'Helios, 
grossi progressi sono stati fatti in questo campo, anche se l'efficienza del sistema di accumulo 
di energia, insieme a quella delle celle fotovoltaiche, rimane uno dei punti deboli del progetto. 
In figura 1.20 è mostrato un disegno della piattaforma HELIPLAT e una tabella che ne 
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Figura 1.20: Disegno dell’HELIPLAT e tabella tecnica. 
 
 
Caratteristiche di HELIPLAT 
Apertura alare [m] 73 
Superficie alare [m2] 176.5 
Allungamento alare  30.2 
Corda alla radice [m] 3 
Rastremazione  0.32 
Lunghezza [m] 12 
Diametro massimo fusoliera [m] 1.5 
Apertura della coda [m] 17.5 
Superficie della coda [m] 28 
Allungamento della coda 11 
Efficienza aerodinamica 36 
Peso a vuoto [kg] 715 
Peso massimo al decollo [kg] 815 
Carico alare  [kg/ m2] 4.6 
Rendimento delle celle [%] 21 
Rendimento delle fuel cells [%] 60 
Motori elettrici 8 
Potenza per ogni motore [kW] 1.5 
Velocità massima [m/s] 32 
Quota massima [m] 25000 
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L’HELIPLAT ha un’ autonomia massima di 9 mesi a partire dal 1°Febbraio (38°N di 
latitudine) 
Dal punto di vista pratico, il risultato raggiunto fino ad ora è stata la costruzione di un 
dimostratore tecnologico in scala 1:3. Non è stato realizzato ancora nessun prototipo volante. 
 
SHAMPO 
Il progetto CAPECON (nato nel 2002) si concentra prevalentemente sullo studio di 
configurazioni HALE e MALE (Medium Altitude Long Endurance). Nell’ambito di 
CAPECON è stato sviluppato il progetto SHAMPO (Solar HALE Aircraft for Multi Payload 
& Operation). 
Questo velivolo ha un architettura completamente diversa rispetto alle piattaforme solari 
costruite in passato. SHAMPO è un “Blended Wing Body (BWB)” senza fusoliera e 
confrontato con configurazioni convenzionali, è stato considerato quello di miglior 
compromesso tra prestazioni, superfici a disposizione per l'installazione di celle solari e 
volume utilizzabile per carichi paganti di differente tipologia. La più alta efficienza 
strutturale, richiesta per minimizzare il peso della struttura e aumentare la massa di payload, è 
ottenuta dal largo uso di compositi avanzati (fibre di carbonio e matrice epossidica) ad alto 
modulo elastico. La struttura è irrigidita ed ha un buon comportamento aeroelastico, anche se 
la riduzione del peso e l’elevato allungamento alare fanno sì che gli effetti aeroelastici 
giochino un ruolo stringente nel dimensionamento della macchina. 
Il longherone principale dell’ala è suddiviso in 5 parti connesse fra loro con giunti 
metallici. 
Anche SHAMPO utilizza le fuel cell come sistema di accumulo dell'energia, dello stesso 
tipo di quelle usate per l'HELIPLAT. 
I pesi dei principali componenti usati nell’analisi strutturale sono riportati in figura 1.21. 
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Figura 1.21: Suddivisione del peso al decollo nei vari componenti della piattaforma. 
 
L’autonomia di SHAMPO sarà di sei mesi a partire dal 1°Aprile, ad un altitudine di 17000 
m e a  latitudini inferiori a 44° N. 


















Capitolo 1                                                                     Generalità sui velivoli ad energia solare 
 





























Figura 1.22: Disegno di SHAMPO e scheda tecnica.
Caratteristiche di SHAMPO 
Apertura alare [m] 73 
Superficie alare [m2] 192 
Allungamento alare  28 
Corda media aerodinamica [m] 3.9 
Angolo di freccia [deg] 5 
Apertura della coda [m] 12 
Superficie della coda [m] 25 
Allungamento della coda 5.75 
Angolo di freccia della coda [deg] 8.8 
Peso a vuoto [kg] 430 
Peso massimo al decollo [kg] 924 
Carico alare  [kg/ m2] 4.81 
Rendimento delle celle [%] 21 
Rendimento delle fuel cells [%] 60 
Motori elettrici 8 
Potenza per ogni motore [kW] 1.5 
Velocità massima [m/s] 36 
Quota massima [m] 25000 
Capitolo 2                                                                                   PrP Solar (PrandtlPlane Solar) 
 
   31 
 
2   PrP Solar (PrandtlPlane Solar) 
Il progetto “PrP-Solar" vede la luce presso il Dipartimento d'Ingegneria Aerospaziale 
(DIA)  dell'Università degli studi Pisa, con la definizione di un modello per il progetto 
preliminare di un velivolo HALE-UAV [1]. 
 
2.1   Una nuova concezione di velivoli 
Il velivolo in esame è frutto di una nuova concezione di velivoli in configurazione Prandtl-
Plane e si basa sul sistema portante multi-ala ideato dal fisico tedesco Ludwig Prandtl. Questo 
sistema, detto “Wing Box System”, è costituito da due ali poste ad altezze diverse, della stessa 







Figura 2.1: Wing Box System. 
 
Il suddetto sistema portante produce la minima resistenza indotta rispetto ad ogni altro 
sistema avente stessa apertura alare e stessa portanza totale, se si verificano le seguenti 
condizioni: 
? la portanza è ugualmente ripartita fra le due ali con un rapporto definito fra parte 
costante e parte ellittica; 
? le paratie verticali sono soggette ad una distribuzione di portanza lineare (“a 
farfalla”). 
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Figura 2.2: Best Wing System. 
 
Dagli studi portati avanti dallo stesso Prandtl risulta un’espressione semplificata, che 
indica, al variare del parametro h/b, l’andamento del rapporto tra le resistenze indotte del Best 
Wing System e di un monoplano con resistenza ellittica; in figura 2.3 è riportato il grafico che 











Figura 2.3: Andamento del rapporto tra le resistenze indotte al variare di h/b. 
 
La riduzione della resistenza aerodinamica può comportare una significativa riduzione dei 
costi operativi diretti, come il consumo di combustibile.  
Possibili applicazioni ingegneristiche del concetto di Prandtl sono state studiate a livello 
teorico preliminare negli Stati Uniti, durante gli anni `70, con esiti non del tutto soddisfacenti, 
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a causa di fenomeni aeroelastici connessi alle strutture alari; in tali studi i problemi nella 
stabilità statica nel volo non furono affrontati. 
L'idea è stata ripresa negli anni `90 dal Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale 
dell'Università di Pisa, fino ad arrivare all'ottenimento del brevetto US Patent Large 
Dimension Aircraft, May 1999, Inventor A.Frediani, in vista di applicazioni nel trasporto 
anche su grandi velivoli, i quali costituiscono il naturale campo di adozione del concetto di 
Best Wing System.  
 
2.2   Scelta dell’architettura del PrP Solar 
La scelta della configurazione per il progetto di un velivolo HALE deriva da un lavoro 
preliminare [4] in cui si sono esaminate 4 diverse possibili configurazioni: 
1- Ala volante: seguendo il modello utilizzato dalla NASA nel progetto ERAST, a partire 
dal Pathfinder fino al più collaudato HELIOS; 
2- Convenzionale: similmente al progetto SHAMPO sviluppato nell’ambito di 
CAPECON; 
3- Twin boom: in linea con il modello studiato dal progetto della rete HeliNet, ossia 
l’HELIPLAT; 
4- PrandtlPlane: con i criteri stabiliti nel paragrafo precedente. 
In figura 2.4 sono riportate in ordine le 4 configurazioni di piattaforme HALE studiate nel 
progetto preliminare. 
 
                      Ala volante                                                           Convenzionale        
          
                            Twin boom                                                                    PrandtlPlane 
Figura 2.4: Configurazioni prese in esame. 
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Per quanto riguarda il dimensionamento preliminare è stato usato il ciclo iterativo mostrato 
in figura 2.5. Per poter chiudere il ciclo è stato necessario affiancarvi un modello semi-




Figura 2.5: Diagramma di flusso della procedura di dimensionamento preliminare. 
 
Usando il diagramma di figura 2.5, per uno stesso tipo di missione, sono state confrontate 
le  4 diverse configurazioni, giungendo alla conclusione che l'architettura biplana offre ottime 
caratteristiche sia di rigidezza strutturale che di efficienza aerodinamica. Essa consente di 
risparmiare fino al 20% sul peso rispetto, ad esempio, alla configurazione 'ala volante'. Lo 
studio preliminare ha evidenziato che è possibile volare con una configurazione biplana 
nell'arco delle 24 ore, rispettando il bilancio energetico. 
In figura 2.6 è mostrato l’andamento del peso a vuoto al variare dell’allungamento alare; si 
può notare che la configurazione biplana è quella che minimizza il peso per qualsiasi valore 
dell’allungamento alare. 
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Figura 2.6: Andamento del peso a vuoto al variare dell’allungamento alare. 
 
2.3   Geometria del PrP Solar 
Il PrandtlPlane Solar è sostanzialmente un biplano, senza fusoliera, con un elevato numero 
di setti verticali che conferiscono una maggiore rigidezza torsionale e flessionale dell’intera 
piattaforma. I setti non sono altro che ali verticali, con profili simmetrici, ricoperti 
interamente da celle solari, a differenza delle ali orizzontali che possiedono le celle solo sul 
dorso. 
La presenza di celle solari su ambo i lati dei setti verticali è di fondamentale importanza 
durante il periodo invernale, o sopra le medie altitudini ( > 40°), dove il sole rimane basso e le 
superfici orizzontali non sono in grado di assorbire l’energia solare necessaria. 
Su ognuno dei setti sono presenti 2 motori elettrici, posti anteriormente e vicino alle 









Capitolo 2                                                                                   PrP Solar (PrandtlPlane Solar) 
 
   36 
2.3.1 Parametri di progetto 
In figura 2.7 sono riportati due disegni che mostrano la geometria del PrP Solar, mentre di 
seguito vengono riportati i parametri geometrici che definiscono completamente la 
piattaforma solare: 
− Sref : superficie alare orizzontale 
− b : apertura alare (uguale per entrambi le ali orizzontali)  
− h/b : distanza verticale tra le ali, adimensionalizzata 
− g/b : distanza orizzontale tra le ali, adimensionalizzata 
− SR : Surface Ratio, rapporto fra l’area dell’ala posteriore e l’area di quella anteriore 
− ΛLE1 : angolo di freccia al bordo d’attacco dell’ala anteriore 
− ΛLE2 : angolo di freccia al bordo d’attacco dell’ala posteriore 
− λ1 : rapporto di rastremazione dell’ala anteriore 
− λ2 : rapporto di rastremazione dell’ala posteriore 
− NV : numero di setti verticali 
 
Figura 2.7: Definizione della geometria del PrP Solar e configurazione finale. 
 
2.3.2 Influenza della variazione dei parametri 
 L’aspetto principale da tenere sotto controllo nel progetto della piattaforma solare è il 
bilancio energetico, in modo da garantire il volo continuo anche nei periodi con poca luce 
giornaliera. Recentemente è stato condotto uno studio preliminare per valutare l’influenza, 
sulla potenza richiesta, della variazione dei parametri di progetto definiti nel paragrafo 
precedente. 
Il parametro Sref  ha una grande influenza sia sulla potenza necessaria, che su quella 
immagazzinata. Oltre a essere un fondamentale parametro aerodinamico, Sref  è un indice della 
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quantità di celle solari installabili sul velivolo; tale parametro acquisisce ancor più rilevanza 
durante il periodo estivo e alle basse latitudini dove le superfici orizzontali possono percepire 
una maggiore energia solare rispetto alle superfici verticali. 
Per un assegnato valore di Sref si ha una riduzione della resistenza indotta all’aumentare di 
bref.  
Il parametro bref è limitato superiormente da 90 m, per esigenze strutturali, di atterraggio e 
di manovre. 
In figura 2.8 è mostrato l’andamento della potenza necessaria al variare dei parametri Sref e 
bref. 
 
Figura 2.8: Andamento della potenza necessaria al variare di Sref e bref. 
 
L’aumento del parametro h/b ha un triplice effetto sulla potenza necessaria: 
− in accordo con la teoria di Prandtl, riduce la resistenza indotta; 
− per una data apertura alare, aumenta la superficie bagnata dei setti verticali e quindi 
la resistenza d’attrito; 
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− l’aumento di superficie dei setti permette però di acquisire una maggiore quantità di 
energia alle medio-alte altitudini o durante il periodo invernale. 
Gli angoli di freccia ΛLE1, ΛLE2 hanno una scarsa influenza sulla potenza richiesta; quindi, 
per semplificare la struttura, le due ali orizzontali saranno dritte. 
Un discorso analogo può essere fatto per i rapporti di rastremazione λ1, λ2; si opta quindi 
per rapporti unitari; in questa maniera verrà inoltre facilitata l’installazione delle celle solari. 
I parametri SR e g/b non hanno molta rilevanza sulla potenza richiesta dal velivolo, ma 
sono determinanti per il trim e per la stabilità longitudinale. Per quanto riguarda il trim, la 
condizione auspicabile è di avere la portanza ripartita in modo uguale tra le ali, cosa che è 
ottenibile ponendo  SR = 1.5; per ciò che concerne il margine di stabilità, per garantire un 
minimo del 2-3%, si può porre g/b = 0.05. 
Il numero di setti NV non ha importanti limitazioni; in accordo con il disegno preliminare, 
si è posto NV = 7. 
In conclusione, i parametri di progetto che hanno rilevante influenza per il bilancio 
energetico sono 3: Sref, bref, h/b. Gli altri parametri sono stati fissati per semplificare la 
procedura. 
 
2.4   Tipo di missione 
2.4.1 Profili di missione 
E’ necessario fare una distinzione tra profilo di missione verticale e orizzontale (VPM e 
HPM ). Il VPM, in pratica un diagramma delle altitudini, è di vitale importanza per il 
soddisfacimento del bilancio energetico, requisito inderogabile per il corretto funzionamento 
della piattaforma solare.  
L’idea che è stata sviluppata è quella di far salir di quota il PrP Solar durante le ore diurne, 
dove l’energia assorbita dal sole è nettamente maggiore di quella necessaria a compiere il 
volo livellato; l’energia potenziale in eccesso è necessaria durante la notte, quando i motori 
verranno spenti e la piattaforma planerà fino alla quota iniziale. In caso di necessità sarà 
possibile attingere energia dalle numerose batterie montate sul velivolo, nelle quali è stata 
accumulata l’eventuale energia in eccesso. 
In figura 2.9 è mostrato il profilo di missione verticale a cui è affiancato il grafico della 
potenza richiesta e di quella disponibile durante l’arco di un’intera giornata [2]. 
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Figura 2.9: VPM e andamento della potenza richiesta e disponibile nell’arco di una giornata. 
 
Il profilo di missione orizzontale è la traiettoria del velivolo sul piano orizzontale. La 
traiettoria viene assunta ellittica e dipende da vari parametri, quali: 
− il rapporto tra gli assi dell’ellisse(Est-Ovest e Nord-Sud); 
− il numero di giri all’ora; 
− la fase iniziale, cioè l’angolo della traiettoria a mezzanotte (T=0), misurato da Est; 
− il senso di rotazione. 
Ognuno di questi parametri influenza il raggiungimento del bilancio energetico. 
 
2.4.2 Influenza dei venti 
L’influenza dei venti va sempre tenuta in considerazione quando si studiano missioni di 
velivoli ad alta quota; infatti la velocità del vento è strettamente dipendente dall’altitudine, dal 
giorno dell’anno e dalla latitudine. Questa dipendenza è chiaramente visibile dai grafici di 
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Figura 2.10: Variazione dell’intensità dei venti con l’altitudine e la latitudine. 
 
Esistono due approcci per valutare gli effetti dei venti. 
 Il primo è basato sul principio di mantenere la velocità costante rispetto al suolo mentre 
tende a minimizzare la potenza richiesta, garantendo benefici sulla riduzione di peso e sulla 
durata del volo. Date le basse velocità di crociera della piattaforma, il primo approccio è 
eseguibile solamente se la velocità del vento è nettamente inferiore a quella di volo: nel caso 
non fosse rispettata questa condizione si rischierebbe lo stallo del velivolo per venti di coda. 
Il secondo approccio mira all’ottimizzazione delle prestazioni del velivolo, ma presuppone 
una velocità rispetto alla terra non costante in caso di presenza di venti. Gli effetti dei venti si 
valutano sovrapponendo la variazione della velocità del vento al profilo di missione 
orizzontale; la maggior influenza si ha per un numero basso di cicli giornalieri. In figura 2.11 
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è valutato l’effetto di venti su una traiettoria circolare con vento soffiante lungo l’asse 









Figura 2.11: Influenza del vento sulla traiettoria del velivolo. 
 
La presenza del vento ha una leggera influenza sul bilancio energetico giornaliero e quindi 
sull’accumulo di energia e sulla durata del volo. Nonostante ciò, queste variazioni sono al di 
sotto del limite di soglia usato per verificare la procedura di dimensionamento. In tabella 2.1 è 
mostrato l’effetto quantitativo della presenza o meno del vento nella condizione più critica 
(inverno, vento lungo l’asse Est-Ovest e un solo ciclo al giorno del velivolo). 
 
Case Wind condition Δ Energy (Wh) Δ Endurance (h) Tolerance Thresholds 
a) None - 275 - 0.059 
b) Head (North) - 444 - 0.096 
c) Tail (North) - 295 - 0.063 
Δ Energy = ±2312 Wh
Δ Endurance = ±0.5 h 
Tabella 2.1: Influenza del vento sul bilancio energetico giornaliero. 
 
2.5   Procedura di dimensionamento 
La procedura di dimensionamento in corso è di seconda approssimazione, in cui sono stati 
sviluppati e affinati alcuni modelli usati durante il dimensionamento preliminare. In figura 
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Figura 2.12: Ciclo iterativo della procedura di dimensionamento di seconda approssimazione. 
 
I due blocchi del diagramma, evidenziati con colore diverso (dimensionamento strutturale 
e peso strutturale), sono stati sviluppati nell’ambito di questa tesi. 
 
2.5.1   Bilancio energetico 
Il controllo sul bilancio energetico è eseguito confrontando l’energia disponibile 
giornaliera con quella richiesta. L’energia disponibile è data dal sole durante le ore di luce e 
dagli accumulatori durante la notte; esiste un modello che predice l’ammontare dell’energia 
solare accumulata [1], [2], [3]. 
L’equazione di bilancio è relativa a una missione di 24 ore e tiene di conto della possibilità 
di effettuare una salita e una planata secondo lo schema  del profilo di missione verticale. 








⎧ + =⎪⎨ Δ =⎪⎩
                                                                       (1) 
n n1d nd d n nflight flightdevices devices devices devices
IN SC
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⎛ ⎞+ +⎜ ⎟= + + +⎜ ⎟⎝ ⎠
                                            (2) 
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ηSC Efficienza dell’impianto fotovoltaico 
ηM Efficienza dei motori “brushless” (0.95) 
ηP Efficienza dell’elica (0.95) 
ηD Efficienza della strumentazione (1) 
ηI Efficienza in ingresso degli accumulatori (0.99) 
ηO Efficienza in uscita degli accumulatori (0.965) 
INE  Energia assorbita totale 
flightE  Energia richiesta per il volo 
devicesE  Energia richiesta per la strumentazione 
accuE  Energia accumulata nelle batterie 
Tabella 2.2: variabili delle equazioni (1) e (2). 
 
I soprasegni   e n indicano, rispettivamente, l’energia accumulata durante il volo 
propulso e durante la planata, mentre i pedici d e n indicano il periodo di tempo in cui 
l’energia è totalmente fornita dalle celle solari (d) e il periodo in cui è fornita dalle batterie 
(n); in prima approssimazione d sta per ore di giorno e n per ore di notte. 
Vengono installate batterie al Litio con una densità di energia fino a 200 Wh/kg (stato 
dell’arte attuale); quindi, ricavando dall’equazione (2) la quantità di energia immagazzinabile, 
si ottiene il peso totale delle batterie.  La scelta dell’uso di batterie in luogo delle regenerative 
fuel cell è dovuta alla non sufficiente affidabilità della tecnologia di quest’ultime, per i livelli 
di potenza richiesti in questa applicazione. 
 
2.5.2 Aerodinamica 
L’analisi aerodinamica, così come quella della meccanica del volo sono state eseguite 
grazie a un Vortex-Lattice Method, chiamato AVL (Athena Vortex-Lattice [7]). 
Dal modello preliminare era emerso che i numeri di Reynolds a cui il velivolo avrebbe 
operato sono di circa 300.000 e quindi la scelta dei profili alari è ricaduta su profili che 
garantissero elevate portanze a bassi Reynolds (low Re - high lift). Inoltre è stato fissato a 12-
13% lo spessore minimo dei profili, in modo da garantire spazio disponibile per 
l’alloggiamento delle batterie e del payload e per non appesantire troppo la struttura. 
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Ovviamente l’avere profili non sottilissimi va a discapito della prestazioni ( minnecP  più alta). La 
scelta di fissare lo spessore percentuale, invece di considerarlo una variabile di progetto, 
deriva dal fatto che, a questo livello, esso non viene considerato nel modello dei pesi. 
Tenendo conto che in una configurazione biplana come quella del PrP Solar, l’ala 
posteriore genera un flusso di upwash che tende a far stallare prima l’ala anteriore, è stato 
scelto per quest’ultima un profilo con elevato valore del CLmax e cioè il profilo S1210 
(CLmax=1.9). 
Per l'ala posteriore, nell'ottica di diminuire la resistenza, è stato scelto il NACA3514, 
caratterizzato da un flusso laminare su oltre il 70% della corda a bassi Re. 
Per i setti verticali, si è scelto un profilo simmetrico, il NACA0012. 
In figura 2.13 sono riportati le tre tipologie di profili aerodinamici, con corda unitaria. 
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2.5.3   Aeromeccanica 
L’esigenza di avere equilibrio e stabilità in beccheggio si soddisfa facendo coincidere il 
centro di massa del velivolo con il centro delle pressioni e posizionandolo anteriormente al 
punto neutro dell’intero velivolo. Se queste condizioni sono soddisfatte, il margine di stabilità 
risulta essere positivo: 
PN CGx xMoS
mac
−=                                                                                                                    (3) 
Il limite minimo imposto al MoS tra gli input della procedura è il 2%. 
Per soddisfare la condizione sul margine di stabilità è stato necessario calcolare la 
posizione del centro delle pressioni e ciò è stato fatto con il codice aerodinamico AVL. Per il 
calcolo del centro di massa strutturale (non considerando gli accumulatori) è stato utilizzato 
un modello dei pesi semi-empirico, ipotizzando che ogni componente strutturale abbia una 
propria densità superficiale. La coincidenza del centro di pressione e del centro di massa si 
ottiene posizionando opportunamente gli accumulatori sulle due ali del PrP Solar. 
Inizialmente gli accumulatori sono posti in modo da non alterare la posizione del centro di 
massa strutturale (CGACC = CGSTR) e in seguito viene calcolata la quantità di accumulatori da 
spostare dall’ala posteriore a quella anteriore, affinché il centro di massa dell’intera 
piattaforma coincida con il centro di pressioni  (CGTOT = CP) e MoS>2%. A tal proposito è 








=                                                                                                                      (4) 
dove: 




AccW : peso degli accumulatori sull’ala posteriore prima del bilanciamento, quando 
CGACC=GSTR. 
Il BFAF assume valori compresi tra 0 e 1, ma, per avere portanza pressoché equiripartita 
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2.5.4 Modello dei pesi preliminare 
Il massimo peso al decollo del PrP Solar è dato dalla seguente relazione: 
WTOT = Wstruct + WSC + Wmotors + Wacc + Wpayload 
• Wstruct: è il peso della struttura del velivolo e, come già anticipato nel paragrafo 
precedente, è calcolato fissando un densità di massa per unità di superficie. La densità 
superficiale dei setti verticali è stata stimata come il 70% della densità delle ali 
orizzontali. 
• WSC: è il peso delle celle fotovoltaiche e anch’esso è stimato con gli stessi principi di 
Wstruct. 
• Wmotors: è il peso complessivo dei motori “brushless” ed è stato calcolato con una 
formula empirica [2]. 
• Wacc:è il peso delle batterie (accumulatori), che è strettamente dipendente da Eacc. 
• Wpayload è il peso del carico utile; è fissato dal requisito di missione a 100 kg. 






Tabella 2.3: Partizione dei pesi dei vari componenti. 
 
2.6  Dominio Operativo 
La latitudine (Φ) e il giorno dell’anno (D) sono dati in input del processo di 
dimensionamento ma, appena ricavata la configurazione, è importante definire il grado di 
flessibilità operativa, in termini di latitudine e giorno. Da queste considerazioni nasce l’idea di 
“Dominio Operativo”, che rappresenta l’inviluppo sul piano Φ-D di tutti i punti per i quali il 
bilancio energetico è raggiunto ad una quota prefissata. 
Componente Peso % 
Strutture 28.8% 
Accumulatori 49.9% 
Celle solari 6.8% 
Motori 9.9% 
Payload 4.6% 
Capitolo 2                                                                                   PrP Solar (PrandtlPlane Solar) 
 
   47 
Un esempio di dominio operativo è mostrato in figura 2.14. 
 
 
Figura 2.14: Dominio operativo a quota 15000 m. 
 
I marker blu di figura 2.14 indicano i punti in cui il bilancio energetico è soddisfatto con 
un certo margine, i marker rossi segnalano invece dove il bilancio è soddisfatto senza 
margine. 
Il dominio operativo è delimitato da curve laterali che sono simili ad archi parabolici e 
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3 Configurazione di riferimento 
3.1   Introduzione 
La configurazione che viene presa in esame e che sarà oggetto dello studio del progetto 
strutturale è detta “invernale”, in quanto è stata ricavata dopo aver imposto il vincolo di volare 
durante il solstizio d'inverno (D = 356), trovando la minima latitudine a cui ciò sia possibile, 
rispettando il bilancio energetico. 
La stagione invernale è caratterizzata da giornate con poche ore di luce, il che rende 
necessario un maggiore accumulo di energia nelle batterie per soddisfare il bilancio 
energetico notturno. Ciò richiede un maggior numero di batterie e una superficie pannellata 
maggiore, soprattutto per quanto riguarda i setti, cosicché, col sole basso rispetto all'orizzonte, 
i pannelli verticali possano intercettarne i raggi solari. 
La missione che dovrà compiere il PrP Solar sarà legata all’ambito delle 
telecomunicazioni (“TCL mission”) e quindi importanti vincoli saranno imposti dalla linea di 
orizzonte, che limita il range operativo delle antenne.  
Questo tipo di missione presuppone una copertura regionale di 100-1000 km e prevede un 
ciclo al giorno (RPH=1); gli assi dell’ellisse sono di 1370 km (E-W) e 274 km (N-S). 
  
3.2   Caratterizzazione della configurazione 
3.2.1 Missione 
Simbolo Definizione Valore 
D [-] Giorno dell’anno in cui avviene la missione 356 (21 Dic) 
Φ [deg] Latitudine a cui avviene la missione 35 
ΔE [Wh] Energia in difetto rispetto al bilancio energetico  -6239 * 
ΔD [h] Durata in difetto rispetto al bilancio energetico  -0.5 * 
BILANCIO ENERGETICO RAGGIUNTO
Tabella 3.1: Dati di missione della configurazione di riferimento del PrP Solar. 
 
* Nota 
I Valori di ΔE e ΔD rientrano nell’intervallo di tolleranza del ciclo iterativo di dimensionamento. 
Capitolo 3                                                                                      Configurazione di riferimento 
 

















Figura 3.1: Disegno geometrico della configurazione di riferimento. 
 









Simbolo Definizione Valore 
Sref [m2] Superficie di riferimento  248 
b [m] Apertura alare  90 
cref [m] Corda di riferimento 1.4 
h/b [-] Distanza verticale  adimensionale fra le ali   0.1 
g/b [-] Distanza orizzontale  adimensionale fra le ali  0.05 
SR [-] Rapporto tra la superficie posteriore e quella anteriore  1.5 
BFAF [-] Back to fore accumulator factor 0.25 
ΛLE1 [deg] Angolo di freccia dell’ala anteriore 0 
ΛLE2 [deg] Angolo di freccia dell’ala posteriore  0 
λ1 [-] Rastremazione ala anteriore  1 
λ2 [-] Rastremazione ala posteriore 1 
z    
y   
x   
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3.2.3 Aerodinamica e Aeromeccanica 
Tabella 3.3: Dati aerodinamici e aeromeccanici della configurazione di riferimento del PrP Solar. 
 
3.2.4 Pesi caratteristici 
Tabella 3.4: Pesi caratteristici della configurazione di riferimento del PrP Solar. 
Simbolo Definizione Valore 
V [m/s] Velocità di crociera 28.9 
H [m] Quota di crociera 15100 
Re [-] Numero di Reynolds  555318 
M [-] Numero di Mach 0.1 
CL [-] Coefficiente di portanza 1.06 
L1/L2 [-] Rapporto fra la portanza sull’ala anteriore e su quella posteriore 0.8 
α [deg] Angolo di incidenza 1.8 
CD [deg] Coefficiente di resistenza totale 0.022 
CDp [deg] Coefficiente di resistenza parassita 0.0084 (38%) 
CDvisc [-] Coefficiente di resistenza viscosa 0.0124 (56%) 
CDi [-] Coefficiente di resistenza indotta 0.0097 (44%) 
E [-] Efficienza aerodinamica 47.9 
Pnec [W] Potenza richiesta 12580 
CGx [m] Coordinata x del centro di massa 3.1428 
CGy [m] Coordinata y del centro di massa 0 
CGz [m] Coordinata  z del centro di massa 4.5935 
X_CP [m] Coordinata  x del centro di pressione 3.14 
X_PN [m] Coordinata x del punto neutro 3.2 
δe [deg] Calettamento ala posteriore 4.4 
MoS [%mac] Margine di stabilità 4 
Simbolo Definizione Valore 
WTOT [kg] Peso massimo al decollo 2148 
WStruct [kg] Peso delle strutture 618 
WSC [kg] Peso delle celle fotovoltaiche  146 
WAcc [kg] Peso degli accumulatori 1072 
WMot [kg] Peso dei motori 212 
WPayload [kg] Peso del payload 100 
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Figura 3.2: Grafico a torta della distribuzione dei pesi caratteristici della configurazione di 
riferimento. 
 
3.2.5 Ripartizione degli accumulatori 
Dal grafico di figura 3.2 è chiaramente visibile la preponderanza del peso degli 
accumulatori rispetto agli altri componenti del velivolo. Da ciò si deduce che la ripartizione 
delle batterie sulle due ali orizzontali non può essere casuale, poiché la posizione del 
baricentro del velivolo può essere notevolmente influenzata, così come le caratteristiche 
aeromeccaniche. 
Da studi precedentemente compiuti è stato ritenuto necessario un BFAF di 0.25 per avere 
un adeguato margine di stabilità. Con tale valore del BFAF si ottiene la seguente ripartizione 
dei batterie sulle due ali orizzontali: 
 





Simbolo Definizione Valore 
WAcc_ant [kg] Peso degli accumulatori sull’ala anteriore 589.6 
WAcc_post [kg] Peso degli accumulatori sull’ala posteriore 482.4 
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3.3   Carichi agenti sul PrP Solar 
3.3.1 Raffiche 
Come già spiegato nel capitolo precedente il PrP Solar è molto sensibile ai venti 
orizzontali, in quanto le loro velocità sono paragonabili a quelle della piattaforma e quindi 
esiste l’eventualità di un’eccessiva riduzione del margine di stallo nel caso di forti venti di 
coda. 
Inoltre per il calcolo dei carichi agenti sulla struttura è di fondamentale importanza lo 
studio delle raffiche di vento verticale. In seguito vedremo come il PrP Solar sia molto più 
sensibile alle raffiche verticali rispetto ai velivoli convenzionali, a causa del suo bassissimo 
carico alare. 
Come modello di raffica, è stato utilizzato il modello di raffica discreta di Pratt, 
formalizzato dalle normative MIL-F-8785C [11] MIL-STD-1797A [12] e ripreso anche dalle 
FAR, ma solo per quote relative ai velivoli commerciali o da aviazione generale. 
L’equazione che descrive il modello di raffica è la seguente: 
21 cos    ,       25   ,       
2 2
ant postde
c cUsU H c c
H
π +⎡ ⎤⎛ ⎞= − ⋅ = ⋅ =⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦                                   (5) 
 
s Distanza percorsa all’interno della raffica 
Ude Velocità di raffica 
H Lunghezza di raffica 
c  Corda media geometrica 
antc  Corda dell’ala anteriore 
postc  Corda dell’ala posteriore 
Tabella 3.6: Termini dell’equazione (5). 
  
Secondo la FAR, la Ude rimane costante fino alla quota di transizione, fissata a 20000 ft, 
mentre nell’intervallo tra i 20000 ft e i 50000 ft la Ude diminuisce linearmente con la quota, 
con una pendenza fissata dalla normativa. La FAR non contempla però la Ude a quote 
superiori a 50000 ft, essendo altitudini non raggiungibili da velivoli convenzionali o da 
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aviazione generale. Si assume quindi che l’andamento sia quello riportato in figura (6) con 






⎛ ⎞= ⋅ ⎜ ⎟⎜ ⎟⎝ ⎠
                                                                                                            (6) 
 
Figura 3.3: Valori tipici della Ude intesa come velocità equivalente. 
 
3.3.2 Inviluppi di volo 
Per tracciare l’inviluppo di volo del PrP Solar è necessario calcolare preventivamente la 
massima velocità raggiungibile dalla piattaforma, in funzione della quota. Per fare ciò va 
stimata la potenza necessaria al volo livellato, alla velocità di minima potenza: 
min( ) ( ) ( )n PP h D h V h= ⋅                                              (7) 
E’ da notare che la resistenza D(h) non si può calcolare usando le formule della Meccanica 
del Volo classica, in quanto il termine di resistenza viscoso non è costante a bassi Reynolds di 
volo, e quindi la polare del velivolo non segue il classico andamento parabolico. Il termine 
viscoso varia sensibilmente con la riduzione di V. Per mezzo del ciclo di dimensionamento di 
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seconda approssimazione sono state ricavate le velocità di minima potenza per ogni quota e 
quindi la rispettiva resistenza. 
Infine, si è stimata la massima potenza necessaria, imponendo che il velivolo sia in grado 
di immettersi in una traiettoria di salita con angolo di pendenza  γ = 2°. 
In figura 3.4 è mostrato l’andamento delle due potenze calcolate, al variare della quota di 
volo [13]. 
 
Figura 3.4: Andamento della massima potenza necessaria e di quella necessaria al volo livellato al 
variare della quota. 
 
Calcolando l’eccesso di spinta disponibile ad ogni quota (supponendo di avere un impianto 
propulsivo che soddisfi le suddette esigenze di potenza), è stata ricavata la massima velocità 
raggiungibile, mediante la formula (8): 
3
3max min




Δ= +                                                                     (8) 
dove DC è un valore medio della resistenza aerodinamica; dato che la resistenza varia 
pochissimo nel range di numeri di Reynolds di nostro interesse, l’errore compiuto è 
trascurabile. In figura 3.5  sono riportate le velocità caratteristiche del velivolo al variare della 
quota. 
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Figura 3.5: Andamento delle velocità massima, di crociera e di stallo al variare della quota. 
 
A questo punto è possibile tracciare l’inviluppo di volo (V-n) alle varie quote di volo. Di 
seguito sono riportati alcuni diagrammi a quote caratteristiche. 
 
Figura 3.6: Inviluppi di volo per le quote 0m,14000m 16000m e 20000m. 
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Come si evince dagli inviluppi di volo riportati in figura 3.6 il contributo delle raffiche 
verticali sul massimo fattore di carico è rilevantissimo, specialmente alle quote di interesse 
per la crociera. Come già detto in precedenza, la causa dell’alta suscettibilità alle raffiche 
risiede nel bassissimo carico alare del PrP Solar (< 10 kg/m2) rispetto ai velivoli tradizionali. 
Per stabilire il massimo fattore carico in assoluto (positivo e negativo), è necessario 
considerare l’equazione generale del fattore di carico dovuto alle raffiche e valutare la 
dipendenza dalla quota di ogni termine costituente l’equazione.  
Il risultato finale è mostrato in figura 3.7: 
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4     Progetto strutturale 
4.1   Scelta dei materiali 
L’esigenza di ottenere una struttura che sia leggera e rigida è soddisfatta utilizzando quasi 
esclusivamente materiali compositi. In particolare per la struttura alare verranno utilizzati 
fibre di carbonio ad elevate prestazioni, immerse in matrice epossidica. Questa tipologia di 
compositi, ampiamente usata in campo aeronautico, conferisce alla struttura, oltre a 
leggerezza e rigidezza, buonissime capacità di resistenze statica e a fatica. 
Nello specifico, sono state utilizzate fibre in carbonio prodotte dalla Torayca, la cui sigla 
commerciale è M55J, immerse in resina epossidica #3631 “curata” a 350°F. In tabella 4.1 
sono riportate le caratteristiche proprietà chimico-fisiche della fibra scelta e di altre fibre 
prodotte dalla stessa azienda, mentre in tabella 4.2 vengono valutate le proprietà meccaniche 
delle fibre stesse, immerse nella resina epossidica scelta per questo progetto. 
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Tabella 4.2: proprietà meccaniche della fibra M55J immersa nella resina epossidica #3631. 
 
Le lamine di composito hanno uno spessore pari a 0.125 mm e una densità di 1.58 kg/dm3. 
Il problema che si pone, data l'anisotropia intrinseca dei compositi, è quello di ottenere 
caratteristiche meccaniche adeguate nelle direzioni prevalentemente sollecitate, minimizzando 
gli effetti di accoppiamento. I compositi, nella maggior parte dei casi, vengono utilizzati in 
forma di laminati, ottenuti dalla sovrapposizione di più strati a rinforzo unidirezionale e 
disposti secondo opportuni angoli relativi. Ogni lamina di rinforzo unidirezionale è ortotropa. 
Per ridurre il più possibile gli accoppiamenti tra gli unidirezionali sono stati scelti laminati 
simmetrici e quasi-bilanciati, con le seguenti sequenze di orientazione degli strati: 
per laminati di 1 mm di spessore (8 strati): ( )445 / 0 / 45o o o± ∓  
per laminati di 1.5 mm di spessore (12 strati): ( )420 / 45 / 0 / 45 / 20o o o o o± ± ∓ ∓  
Il maggior numero di lamine disposte in direzione assiale (0°) serve a conferire una buona 
resistenza a flessione, le altre orientazioni sono state scelte per poter portare i carichi di 
torsione e gli sforzi tangenziali. 
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Solamente i giunti posti all’intersezione fra le ali sono pensati in titanio; i motivi principali 
sono: 
− la presenza di numerose concentrazioni di tensioni dovute alla complessità della forma 
dei giunti; 
− resistere a carichi concentrati provenienti ad esempio da attuatori idraulici.  
La soluzione in titanio non appesantisce troppo la struttura del velivolo, a causa delle non 
eccessive dimensioni dei giunti di collegamento; nonostante ciò l’idea di utilizzare materiali 
compositi anche per questi componenti non viene esclusa. 
La continuità del profilo aerodinamico sarà garantita da una pellicola trasparente, che 
funga anche da protezione per le celle solari. Esistono in commercio alcune pellicole 
estremamente resistenti da un punto di vista meccanico (tagli e forature), le cui caratteristiche 
non deperiscono se esposte agli agenti atmosferici, ai raggi UV e agli sbalzi di temperatura. 
Un esempio è costituito dal  “Tedlar" prodotto dalla DuPont, ma le soluzioni a disposizione 
sono molteplici. 
 
4.2   Scelta della configurazione strutturale 
4.2.1 Progetto concettuale 
Rispetto ai velivoli convenzionali non c’è la possibilità di costruire un cassone vero e 
proprio, secondo la classica configurazione con longheroni, centine e pannelli irrigiditi. I 
motivi sono essenzialmente due: l'esigenza di risparmiare peso e la necessità di avere il ventre 
delle ali costituito da un materiale trasparente, per permettere alla luce riflessa (l'albedo) di 
filtrare e illuminare la faccia inferiore delle celle solari, anch'essa attiva. Per questi motivi, i 
longheroni devono essere in grado di portare i carichi di flessione, taglio e torsionali. In 
pratica, i longheroni, devono fungere essi stessi da cassone; da ciò nasce l'idea di adottare 
longheroni a sezione chiusa.  
Nei progetti delle piattaforme HALE descritti nel capitolo 1, è stata adottata una soluzione 
monolongherone. Nel caso del PrP-Solar, vi è l'esigenza di un collegamento affidabile tra i 
setti verticali e le ali. Al fine di limitare gli spostamenti e le rotazioni, è necessario che tale 
collegamento costituisca un vincolo il più vicino possibile all'incastro. Inoltre la presenza del 
longherone posteriore risulterà molto utile per l’installazione di superfici mobili e per i carrelli 
di atterraggio. 
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La soluzione è stata individuata nell'utilizzo di un doppio longherone per ogni ala, in modo 
che la struttura di ogni setto possa avere due punti di giunzione con l'ala. I longheroni di ogni 
ala, saranno collegati tra loro mediante centine di forza (giunti); occorre inoltre un grande 
numero di centine di forma, rigide e molto leggere, che dovranno essere spaziate in modo da 
costituire un appoggio su cui poter incollare i moduli fotovoltaici (100 cm circa). 
 
4.2.2 Progetto preliminare 
Confermata la configurazione bilongherone secondo i motivi illustrati nel paragrafo 
precedente, rimane da scegliere la forma delle sezioni delle travi alari e delle travi dei setti. 
Il problema che si pone, utilizzando una soluzione bilongherone, è che l’intero velivolo è 
assimilabile  ad un’enorme trave con la sezione trasversale costituita dall’unione dei setti, 






Figura 4.1: sezione trasversale complessiva dell’intero velivolo. 
 
La rigidezza torsionale, strettamente legata alla forma e dimensione della sezione, è 
influenzata non solo dalla sezione trasversale dei longheroni, ma anche dalla sezione 
complessiva della trave equivalente (intero velivolo). 
Questo fatto è stato dimostrato, notando che a parità di area racchiusa dai vari longheroni, 
una configurazione monolongherone presentava una rigidezza torsionale maggiore rispetto ad 
una configurazione bilongherone. 
Avere un’elevata rigidezza torsionale è di primaria importanza, per due principali motivi: 
− aumentare la frequenza propria di vibrazione torsionale, allontanando il rischio di 
problemi aeroelastici, quali il flutter; 
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− limitare le rotazioni dei singoli profili alari per scongiurare eccessivi angoli di 
incidenza (positivi o negativi), che potrebbero ridurre eccessivamente il margine di 
stallo. 
Nonostante tutto la configurazione bilongherone ha permesso di scegliere due travi che  
racchiudano complessivamente un’area maggiore in confronto con la soluzione 
monolongherone, rispettando i vincoli logistici dati dallo spessore dei profili alari. 
Sono state scelte tre tipologie di sezioni, che rispondessero ognuna a determinati requisiti. 
Le travi dei setti, soggette a carichi totalmente diversi rispetto ai longheroni alari, sono 
state scelte, per comodità, a sezione circolare. 
 
Longheroni a sezione circolare 
Per una trave, la sezione chiusa più semplice da realizzare è sicuramente quella circolare. 
Le sezioni dei longheroni hanno dei limiti geometrici imposti dalla forma del profilo alare, 
all’interno del quale vanno inseriti. L’obiettivo primario è quello di avere il raggio delle travi 
il più grande possibile, in modo da ottenere un’ area elevata, che garantisca maggiori 
rigidezze flesso-torsionali e, secondo la teoria di Bredt, riduca gli sforzi che la sezione dovrà 
sopportare. 
Il requisito primario di massimizzare l’area delle sezioni deve essere in accordo con 
l’esigenza di distanziare il più possibile i due longheroni di ogni trave. Questo permetterà di 
avere uno spazio sufficiente per alloggiare batterie, cablaggi e payload ed eviterà che la luce 
riflessa (albedo) venga oscurata eccessivamente. 
Data la forma di qualsiasi profilo aerodinamico, si deduce che i due requisiti sono in 
contrapposizione; è quindi è necessario trovare un compromesso. 
Preliminarmente, è stato stabilito che l’estensione in corda dei due longheroni di ogni ala, 
non superi il 70% della corda alare stessa, per far sì che sia riservato un 30% della corda per 
posizionare le superfici di manovra o flap. 
Una soluzione schematica della struttura con travi circolari è mostrata in figura 4.2. 
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Figura 4.2: sezioni circolari dei longheroni delle due ali orizzontali. 
 
I profili in figura 4.2 sono adimensionalizzati con la corda, quindi in vera grandezza i 
longheroni dell’ala anteriore sono molto più piccoli e ravvicinati rispetto a quelli dell’ala 
posteriore. 
Da risultati ottenuti con calcoli agli elementi finiti (Nastran) è stato verificato che non è 
molto rilevante il rapporto fra le aree delle sezioni dei due longheroni di una stessa ala, bensì 
la somma totale di entrambe le aree. Per questo motivo, i longheroni posteriori sono stati 
scelti più piccoli per poterli distanziare il più possibile dai longheroni anteriori. Ridurre il 
raggio dei longheroni anteriori avrebbe comportato solamente un piccolo spostamento in 
avanti della trave. Le considerazioni appena fatte sono conseguenza della forma dei profili 
aerodinamici, in cui la curvatura è molto più elevata al bordo d’attacco rispetto al bordo 
d’uscita.  
Come si vede chiaramente in figura 4.2 il soddisfacimento dei due requisiti esposti a inizio 
paragrafo è molto più difficile per l’ala anteriore, rispetto a quella posteriore. 
Per quanto riguarda i setti verticali, essi hanno due longheroni con la stesse sezioni di 
quelli dell’ala anteriore. Il motivo risiede nel fatto che i setti verticali hanno profili 
aerodinamici a corda e spessore variabile e il profilo più piccolo si ha in prossimità dell’ala 
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anteriore. Non essendo costruttivamente conveniente realizzare longheroni a sezione non 
costante, è stata scelta la sezione più piccola possibile che fosse contenuta all’interno di tutto 
il setto. 
La sezione circolare garantisce il miglior rapporto area-perimetro, che è come dire che per 
il velivolo viene massimizzato il rapporto resistenza-peso. Per tale motivo i longheroni a 
sezioni circolari hanno risposto ai carichi agenti con tensioni e deformazioni accettabili. 
L’unico problema che si pone con le sezioni circolari è quello di non avere superfici piane 
utilissime per un facile assemblaggio di vari componenti o per l’alloggiamento di batterie e 
payload. 
Per soddisfare questa esigenza sono stati sostituiti i due longheroni anteriori delle due ali 
orizzontali con altri due con sezione a doppio “T”. 
 
Longheroni anteriori a doppio “T” e posteriori a sezione circolare 
La scelta di utilizzare travi a doppio “T” anziché a sezione quadrata è principalmente 
dovuta all’esigenza di limitare il peso, pur lasciando quasi invariata la rigidezza flessionale 
della trave. 
Il primo inconveniente che si incontra utilizzando travi a doppio “T” (o quadrate) è che 
queste non seguono l’andamento curvo del  profilo aerodinamico e ciò comporta la riduzione 
delle dimensioni delle travi. Limitando le dimensioni delle travi, si riduce il loro momento 
d’inerzia e quindi la rigidezza flessionale. 
Il vero problema che si incontra utilizzando travi a doppio “T” è che queste sono a sezione 
aperta e quindi viene a mancare la rigidezza torsionale ottenuta con le due travi circolari. 
Studi effettuati con modelli ad elementi finiti hanno dato come risultato che per fattori di 
carico non altissimi le rotazioni dei profili alari sono eccessive per garantire un adeguato 
margine di stallo. 
In figura 4.3 è mostrata la soluzione costruttiva con i longheroni anteriori a doppio “T” e 
quelli posteriori a sezione circolare. 
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Figura 4.3: sezioni circolari e a “doppio T” dei longheroni delle due ali orizzontali. 
 
Il dato fondamentale ottenuto da questa analisi è che i longheroni costituenti la struttura del 
PrP Solar devono essere necessariamente a sezione chiusa. 
 
4.2.3 Progetto definitivo 
In finale, la configurazione scelta  è un compromesso tra le due analizzate nel paragrafo 
precedente. Come già anticipato, sia i longheroni posteriori che quelli anteriori sono a sezione 
chiusa. I longheroni anteriori hanno una sezione che ricalca precisamente il bordo d’attacco 
dell’ala corrispondente e si richiude con una faccia piana, ne risulta una sorta di “D”. I 
longheroni posteriori, molto più piccoli di quelli anteriori, sono a forma trapezoidale in modo 
che i lati obliqui siano adiacenti al dorso e al ventre del profilo. 
Con questa soluzione si ottiene un’elevata area interna alle travi e numerose superfici piane 
utili per l’assemblaggio e per l’alloggiamento di vari componenti. 
I longheroni dei setti verticali non possono seguire il profilo aerodinamico, poiché questo 
varia da sezione a sezione, mentre per semplicità e stata fatta la scelta di travi a sezione 
costante. Quindi è stata mantenuta la sezione circolare, non essendoci le stesse esigenze di 
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alloggiamento di batterie e payload come per le ali orizzontali. Inoltre le travi dei setti hanno 
una sezione molto più ridotta rispetto alle altre per due principali motivi: 
− i setti verticali non portano i carichi di torsione; 
− il momento flettente agente è molto minore rispetto alle travi delle ali orizzontali. 
Le travi dei setti hanno uno spessore di 1 mm, equivalente a 8 lamine di pre-impregnato 
spesse 0.125 mm, mentre le travi delle ali orizzontali sono spesse 1.5 mm (12 lamine). La 
scelta degli spessori da assegnare ai longheroni è frutto di un compromesso fra limitare il peso 
massimo della struttura e aumentare la rigidezza dell’intero velivolo. 
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5     Calcolo strutturale agli elementi finiti 
5.1   Introduzione 
Il calcolo strutturale della configurazione definitiva è stato compiuto facendo uno studio 
agli elementi finiti usando come pre-processore e post-processore il software Patran e come 
calcolatore il programma Nastran. 
Utilizzando un modello semplificato del PrP Solar sono state calcolate le tensioni e le 
deformazioni massime ottenibili nelle due più rilevanti condizioni della missione:  
− al massimo fattore di carico 
− all’atterraggio 
Ottenuti i risultati, le tensioni massime sono state paragonate con gli ammissibili dei 
materiali utilizzati; per le deformazioni, invece, è stata verificata la presenza di un adeguato 
margine di stallo, in condizioni di volo, e che nessun componente impattasse col suolo 
durante l’atterraggio. 
 
5.2   Modellazione 
Per il calcolo agli elementi finiti è di primaria importanza realizzare un modello semplice, 
ma che rappresenti il velivolo reale in modo adeguato agli scopi del calcolo. 
Avendo a che fare con longheroni molto lunghi e snelli è stato scelto di utilizzare elementi 
beam e cioè elementi 1-dimensionali, reagenti a sforzo normale, taglio, momento flettente e 
torcente (i nodi posti alle estremità dei beam hanno 6 gradi di libertà). Per ogni beam è stato 
possibile definire la sezione trasversale della trave, imponendo così tutte le proprietà inerziali. 
Ogni elemento beam è stato collegato agli altri, attraverso i nodi, con giunzioni 
infinitamente rigide.  
L’inconveniente che si incontra utilizzando gli elementi beam è che non è possibile 
modellarli come laminati: se si imposta come materiale un laminato, il programma ne estrae le 
caratteristiche equivalenti e lo considera come fosse un materiale isotropo. Questo limite 
diventa insignificante quando l’allungamento degli elementi è molto elevato, come in questo 
caso. 
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Oltre ai longheroni anche le centine, i giunti e i carrelli di atterraggio sono stati modellati 
con elementi beam, con sezione trasversale opportuna. In figura 5.1 sono mostrate tutte le 
sezioni trasversali delle travi beam costituenti il modello. 
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Figura 5.1: sezioni trasversale delle travi costituenti il modello del PrP Solar. 
* Nota 
Le centine sono schematizzate come un’unica trave a “doppio T”, in realtà per affrontare il problema 
dell’instabilità a sbandamento laterale, le centine saranno costruite come semplici reticolati di travi.  
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5.3   Calcolo degli ammissibili di progetto 
Gli ammissibili di progetto per i compositi sono difficilmente reperibili in banche dati 
(ASTM o MIL-HDBK), come per invece avviene per i metalli, a causa del fatto che le 
caratteristiche meccaniche dei compositi sono specifiche per ogni laminato e della sequenza 
con cui sono sovrapposti gli unidirezionali. 
E’ stato utilizzato, quindi, un calcolo agli elementi finiti (Nastran) per calcolare gli 
ammissibili del materiale. 
Con riferimento al MIL-HDBK-17-1F  [15] è stato modellato un provino flat dogbone con 
le dimensioni da normativa riportate in figura 5.2. Questa tipologia di provini è ampiamente 
utilizzata per compositi di alta qualità. 
 
 
Figura 5.2: Provino ASTM D 638 Type I. 
 
Il provino è stato suddiviso con elementi shell (bidimensionali) a cui sono state associate le 
proprietà del laminato di composito, considerando la sequenza di lamine utilizzate nel 
progetto del PrP Solar. 
Il provino è stato caricato da un carico distribuito all’estremità e il parametro di controllo è 
stato il maximum failure index. Il maximum failure index è un parametro che quando 
raggiunge il valore unitario, determina l’avvento del First-Ply-Failure (FPF), secondo il 
criterio di rottura di Hill. 
Per FPF si intende il cedimento della prima lamina del composito, che in generale non sarà 
una di quelle disposte con le fibre nella direzione del carico (0° gradi); nonostante queste 
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lamine siano molto rigide in tale direzione, portano molto più carico delle altre. Qui interviene 
l’importanza delle caratteristiche meccaniche della matrice. 
Progettare con il Maximum Failure Index è un metodo cautelativo, poiché il laminato ha 
capacità di sopportare il carico oltre il FPF, fino al last-ply-failure (LPF), quando la prima 
lamina a 0° arriva a rottura. 
L’utilizzo del FPF come criterio di progettazione può condurre ad un dimensionamento 
troppo conservativo, il che non è desiderabile nelle applicazioni ad alte prestazioni dove il 
peso è un fattore fondamentale. Un’analisi del “Danneggiamento Progressivo” consentirebbe 
di esaminare il comportamento strutturale oltre il FPF e di comprendere gli eventi successivi 
alla rottura delle prime lamine del composito, in campo non-lineare. Per lo studio affrontato in 
questa tesi non è stato ritenuto necessario approfondire la trattazione con l’analisi del 
Danneggiamento Progressivo. 
Per il calcolo degli ammissibili di progetto si è variato il carico applicato sul provino 
(trazione o compressione) fino al raggiungimento del valore unitario del maximum failure 
index. 
In figura 5.3 è mostrata la mesh del provino, mentre in figura 5.4 e 5.5 è riportato 
l’andamento delle tensioni medie agenti sul provino nel momento in cui il maximum failure 
index è unitario, sia per un carico di trazione, che per uno di compressione. 
 
 
Figura 5.3: Mesh del provino. 
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Figura 5.4: tensioni medie e maximum index failure per il provino soggetto a trazione. 
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Figura 5.5: tensioni medie e maximum index failure per il provino soggetto a compressione. 
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Come si nota dalla figura 5.4 un carico che genera sul provino una tensione media di circa 
900 MPa comporta il raggiungimento del first-ply-failure essendo il maximum failure index 
prossimo all’unità. Poniamo cautelativamente l’ammissibile di trazione a 900 MPa. 
Simili considerazioni possono essere fatte per il provino soggetto a compressione; in 
questo caso la resistenza a rottura è minore (intorno a 450 MPa). La notevole differenza fra i 
due ammissibili è classica fra i compositi, in cui le proprietà meccaniche a trazione sono 
determinate quasi esclusivamente dalle fibre, mentre quelle a compressione dalla matrice. 
 
5.4   Condizione a fattore di carico massimo 
5.4.1   Introduzione 
La prima condizione ritenuta critica per lo studio della configurazione strutturale è quella 
in volo a fattore di carico massimo. 
Come già accennato nel capitolo 3, il PrP Solar, a causa del bassissimo carico alare, è 
molto sensibile alle raffiche e ai venti orizzontali, quindi può raggiungere fattori di carico non 
pensabili per i convenzionali velivoli da trasporto civile. 
Seguendo l’andamento del fattore di carico con la quota di figura 3.7 si nota che il 
massimo fattore di carico, circa pari a 6.5, si raggiunge a quote vicino ai 10000 m. Questo 
fatto è dovuto ai venti orizzontali che secondo dati di letteratura, hanno un andamento simile a 
quello riportato in figura 5.6. Si può osservare che le massime velocità dei venti si hanno 
approssimativamente alla quota di 10000 m. 
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Figura 5.6: profilo di velocità dei venti in quota. 
Tuttavia il PrP Solar non è progettato per volare a 10000 m, bensì a quote maggiori (sopra i 
14000 m), quindi teoricamente il velivolo incontrerebbe il massimo fattore di carico solo nel 
periodo di salita dopo il decollo. Dato che la scelta di far decollare la piattaforma non è 
aleatoria, ma ben stabilita, risulta molto improbabile incontrare un fattore di carico così alto. 
Nonostante queste considerazioni, il massimo fattore di carico è stato scelto pari a 6.5 per 
ovviare alla necessità di aggiungere i fattori sicurezza richiesti da normativa, ritenendo tale 
fattore di carico prudentemente cautelativo. 
La condizione a massimo fattore di carico si verifica necessariamente in volo, quindi è 
possibile sfruttare la simmetria del velivolo e studiare metà struttura, considerandola 
incastrata in mezzeria. La risultante delle forze esterne è certamente nulla, essendo le forze 
peso e d’inerzia equilibrate dalla portanza, quindi le reazioni vincolari presenti all’incastro 
non sono altro che il peso dei componenti che sono stati “asportatati” dalla mezzeria. 
Paragonare i pesi di questi componenti con le reazioni vincolari è un’ottima verifica per la 
corretta distribuzione di forze sul velivolo. 
In figura 5.7 è mostrato il modello del PrP Solar con elementi beam, incastrato in mezzeria. 
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Figura 5.7: modello del PrP Solar in volo, con elementi beam. 
 
5.4.2   Distribuzione dei pesi 
Longheroni 
Il peso dei longheroni è stato distribuito su ogni nodo dei longheroni stessi come numerosi 
carichi concentrati. Qualsiasi longherone del velivolo è a sezione e spessore costante, quindi 
su ognuno di essi è stato distribuito un carico uniforme.  
 
Payload 
Il payload è stato considerato uniformemente distribuito su entrambe le ali orizzontali. Il 
rapporto tra i payload presenti sulle due ali è lo stesso con cui stanno le rispettive superfici 
alari e cioè 1:1.5. Il carico è stato semplicemente aggiunto settorialmente al peso delle travi. 
 
Celle solari 
Per le celle solari è stata scelta una densità media di 0.34 Kg/m2. 
Il peso delle celle solari è uniformemente distribuito sulle ali orizzontali e va aggiungersi al 
peso delle travi e del payload; il carico dovuto alle celle sui setti non è uniforme perché la 
corda dei profili  non è costante. Il carico sui setti dovuto alle celle varia linearmente, con il 
minimo nei pressi dell’ala anteriore e il massimo vicino a quella posteriore. 
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Centine 
Il peso delle centine è stato uniformemente distribuito sulle ali, similmente a quanto fatto 
per il payload. 
 
Giunti 
Il carico dovuto ai giunti è stato applicato sui nodi dei giunti stessi. 
 
Motori 
Il peso dei motori è stato inserito come carico concentrato, posto all’altezza dell’attacco dei 
motori stessi con la trave anteriore dei setti verticali. 
 
Carrelli di atterraggio 
Nella configurazione trattata in questo capitolo i carrelli sono retratti e il loro peso è 
modellato con un carico concentrato alle estremità dei carrelli principali, all’altezza degli 
ammortizzatori che sono i componenti più pesanti di tutta la struttura dei carrelli. 
 
Accumulatori 
Il peso totale degli accumulatori è preponderante rispetto agli altri componenti (circa il 
50% del peso totale della struttura) e quindi la loro disposizione lungo l’apertura deve essere 
frutto di un attento studio, condotto in questa tesi di laurea. La disposizione degli 
accumulatori deve limitare le deformazioni massime (e quindi le tensioni massime) sia nella 
configurazione a fattore di carico 6.5, sia durante l’atterraggio. 
In sede di progetto preliminare, gli accumulatori sono stati distribuiti nella parte centrale di 
ogni baia, per far sì che il loro peso fosse equilibrato dalla portanza agente su ogni baia. In 
questo modo si ottenevano porzioni di ala autosostentate e venivano notevolmente ridotte le 
deformazioni di ogni baia. Questa idea diventa penalizzante durante l’atterraggio, dove la 
portanza si riduce notevolmente e il peso degli accumulatori  può flettere i longheroni del 
velivolo fino all’impatto col terreno. 
La scelta definitiva è stata quella di posizionare gli accumulatori sulle ali orizzontali, nei 
pressi della giunzione con i setti verticali. Infine è stata fatta una correzione per ottimizzare la 
condizione a fattore di carico massimo e cioè ridurre la percentuale di accumulatori 
Capitolo 5                                                                         Calcolo strutturale agli elementi finiti 
 
   78 
posizionati vicino ai due setti di estremità. Il motivo di questa scelta è limitare il più possibile 
la deflessione verso il basso dei tip delle ali, durante il volo. 
E’ stato definito come blocco batteria la quantità di accumulatori posti ad un lato di ogni 
setto, mentre metà blocco è posto vicino ai setti di estremità. In figura 5.8 è riportato un 





Figura 5.8: distribuzione schematica degli accumulatori lungo l’apertura alare. 
 
Dato il peso elevato degli accumulatori è necessario distribuire la loro disposizione, 
evitando così altissimi carichi concentrati. 
L’idea è quella di “spalmare” il più possibile gli accumulatori lungo la corda, considerando 
un accumulatore come un blocco rigido a sezione quadrangolare (parallelogramma). 
Dopodiché è stato calcolato quanto spazio lungo l’apertura alare era necessario per 
posizionare tutti gli accumulatori. L’analisi è stata fatta sull’ala anteriore che ha un profilo più 
piccolo e più curvo e quindi più vincolante per l’alloggiamento degli accumulatori. 
Questa scelta di distribuzione è stata necessaria per tenere gli accumulatori più vicino 
possibile ai setti verticali. In figura 5.9 è riportato uno schema che indica come è stato definito 
il massimo spazio in corda occupabile dagli accumulatori ed è mostrata la lunghezza in 
apertura necessaria ad alloggiare tutti gli accumulatori. In Appendice A è mostrato il calcolo 
per ricavare l’ingombro in corda e in apertura necessario per disporre gli accumulatori. 
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1080 necspanwiseL mm=  
Figura 5.9: schema dell’ingombro massimo occupabile in corda da un blocco batteria. 
 
Ogni blocco batteria sarà distribuito sul modello con elementi beam, su una lunghezza 
all’incirca pari a necspanwiseL . 
 
5.4.3   Distribuzione delle forze aerodinamiche 
Nel modello studiato vengono trascurate le forze di resistenza, quindi le uniche forze 
agenti sul velivolo sono quelle di portanza. 
La distribuzione della portanza, simmetrica rispetto alla mezzeria, è stata suddivisa in 3 
parti a seconda della baia su cui sussiste. Per le prime due baie centrali, l’andamento è lineare, 
mentre sulla baia di estremità la portanza subisce un crollo in prossimità del tip dell’ala. 
I valori della portanza sono tratti da modelli aerodinamici creati in passato presso il 
Dipartimento; in figura 5.10 e 5.11 è riportato la distribuzione di portanza sull’ala posteriore e 
su quella anteriore. 
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Figura 5.10: distribuzione di portanza sull’ala posteriore. 
 
Figura 5.11: distribuzione di portanza sull’ala anteriore. 
 
Il PrP Solar essendo un biplano prevede una distribuzioni di portanza agente sui setti di 
estremità. Tale distribuzione è lineare (“a farfalla”) e ha come intensità all’estremità i valori 
della portanza sui tips delle ali orizzontali. 
In Appendice B sono riportati due routine elaborate in ambiente Matlab che interpolando 
dati aerodinamici generano la distribuzione di portanza sul velivolo. 
 
5.4.4   Risultati 
Deformata totale 
La deformazione che subisce il PrP Solar a fattore di carico massimo, è un ottimo indice 
della rigidezza complessiva del velivolo. 
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Limitare le deformazioni è di primaria importanza poiché esse interagiscono con le forze 
aerodinamiche e possono portare allo stallo del velivolo. E’ quindi necessario tenere sotto 
controllo le rotazioni dei profili aerodinamici intorno all’asse perpendicolare ad essi. 
In figura 5.12 è mostrata la deformata (amplificata per chiarezza) del PrP Solar, ottenuta 
post-processando i risultati derivanti dal calcolo agli elementi finiti. In tabella 5.1 sono 
riassunte le componenti della massima deformazione e le massime rotazioni intorno all’asse 
principale della trave (per nz=1 e nz=6.5). Il sistema di riferimento da tenere in considerazione 
per le componenti è quello globale, mostrato in basso a sinistra della figura 5.12. 
In Appendice C sono riportate altre viste della deformata globale e una figura che mostra 










Figura 5.12: deformata globale (amplificata) del PrP Solar a fattore di carico massimo. 
 
Deformazione nz = 1 nz = 6.5 
Massima traslazione lungo y [mm] 161 1050 
Massima traslazione lungo z [mm] 182 1190 
Massima traslazione risultante [mm] 243 1580 
Massima rotazione sull’ala anteriore [deg] -1.29 -8.39 
Massima rotazione sull’ala posteriore [deg] -1.09 -7.10 
Massima rotazione sui setti verticali [deg] -1.13 -7.39 
Tabella 5.1: dati sulla deformata del PrP Solar a fattore di carico massimo. 
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Osservando la figura 5.12 si nota che nonostante l’elevata apertura alare e l’estrema 
leggerezza del velivolo, questo risponde molto bene ai requisiti di rigidezza. Basta 
considerare che il punto che si sposta maggiormente dalla configurazione non deformata è il 
tip dell’ala anteriore e questa traslazione risulta essere solamente di 1580 mm a fattore di 
carico massimo. Vale la pena sottolineare che le deformazioni e le rotazioni massime non si 
estendono per lunghi tratti, sono quindi controllabili dal punto di vista aerodinamico. 
Il motivo di questa contenuta deformazione risiede nel fatto che ogni baia (zona compresa 
fra due setti verticali) è autosostentata, nel senso che le forze di portanza e di peso si 
equilibrano su tutte le baie e non solo globalmente. 
Sempre dalla figura 5.12 si osserva la diversa deformazione delle due ali orizzontali, a 
causa della minor rigidezza, dovuta alle minori dimensioni, dell’ala anteriore rispetto a quella 
posteriore. 
I setti verticali sono praticamente indeformati e subiscono unicamente un moto di corpo 
rigido, guidato dagli spostamenti delle ali orizzontali.  
 
Tensioni normali flessionali 
Per quanto riguarda le tensioni agenti sulla struttura sono state analizzate unicamente le 
tensioni normali (lungo la direzione principale della trave), dovute a carichi di flessione. Le 
tensioni dovute a carichi puramente di compressione o trazione sono talmente basse da essere 
trascurate, se messe a confronto con quelle dovute alla flessione. 
Le tensioni derivanti da carichi di flessione non sono costanti lungo la sezione della trave; 
per tale motivo sono stati fissati 4 punti di controllo sulle sezioni (C, D, E e F), per poter 
determinare le tensioni in tali punti. 
In figura 5.13 sono mostrate le tensioni normali dovute a flessione, lungo i longheroni del 
velivolo sui carrelli, per i 4 punti di controllo scelti. Non sono state rappresentate le tensioni 
sulle centine e sui giunti per questioni di chiarezza grafica e perché ritenute poco significative 
per la condizione di volo trattata. Nella prima immagine della figura 5.13 sono disegnati i 
versori che indicano la direzione da cui vanno guardate le travi per definire i 4 punti 
caratteristici. 
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Figura 5.13: tensioni normali nei longheroni, nei punti C, D, E ed F a fattore di carico 6.5. 
 
Dalla prima immagine della figura 5.13 si nota che la l’ala anteriore è maggiormente 
sollecitata rispetto a quella posteriore, a causa della differenza di dimensione tra le due ali.  
I longheroni dei setti verticali risultano quasi scarichi e quindi resta giustificata la scelta 
progettuale di utilizzare, per i setti, travi leggerissime e relativamente piccole di diametro. 
Tale scelta andrà in seguito verificata per la condizione di atterraggio. 
Il punto C dei longheroni delle ali orizzontali è soggetto quasi esclusivamente a carichi di 
trazione, come suggerisce la deformata globale, di conseguenza, il punto E, speculare a C 
rispetto all’asse neutro, è compresso. Per quanto riguarda i punti D ed F, questi sono 
leggermente più scarichi rispetto a C ed E. 
In generale le tensioni agenti sul PrP Solar non sono bassissime, ma escludendo zone 
concentrate o carichi introdotti dai vincoli (non esistenti nella realtà), gli sforzi sono molto più 
bassi degli ammissibili del materiale, calcolati nel paragrafo 5.3 (σt ∼ 900 MPa, σc ~ 450 
MPa). 
 
5.5   Condizione di atterraggio 
5.5.1   Introduzione 
Le esigenze progettuali della fase di atterraggio da molti punti di vista sono da considerarsi 
opposte rispetto alla condizione a fattore di carico massimo; i motivi principali sono elencati 
di seguito: 
Capitolo 5                                                                         Calcolo strutturale agli elementi finiti 
 
   85 
• in atterraggio sono i setti verticali (longheroni e centine) ad essere maggiormente 
caricati, mentre le ali orizzontali sono approssimativamente scariche; 
• gli accumulatori non possono essere posizionati nella zona centrale di ogni baia o 
comunque uniformemente distribuiti, in tal caso si avrebbero eccessive deflessioni 
verso il basso delle ali, che porterebbero all’impatto col suolo; 
• prevedere un alleggerimento delle baie di estremità non risulterebbe essere un 
vantaggio come nella condizione a fattore di carico massimo; 
• acquistano importanza il progetto e il dimensionamento dei carrelli di atterraggio. 
Seppur il fattore di carico in atterraggio sia molto inferiore rispetto 6.5, la fase di 
atterraggio è da considerarsi parimenti critica, rispetto alla configurazione analizzata nel 
paragrafo precedente. Il motivo di tale criticità risiede nell’assenza di un autosostentamento 
dei vari moduli (baie) delle ali. Infatti per l’atterraggio è stata fatta l’ipotesi cautelativa di 
totale assenza di portanza nell’istante in cui il velivolo tocca il suolo. 
Il fattore di carico utilizzato per questa condizione è pari a 1.4 ed è frutto di un calcolo 
eseguito con un programma Simulink, che riproduce il moto di un ammortizzatore in 
atterraggio. Il programma sarà analizzato in dettaglio nel capito seguente. 
Durante l’atterraggio i carrelli secondari sono estratti (quelli principali non sono ritraibili) e 
ciò produce una piccola modifica nel modello con elementi beam. 
La presenza di un carrello nella mezzeria del velivolo non permette di sfruttare la 
simmetria del velivolo così come è stato fatto per la condizione di volo. Per quanto riguarda i 
vincoli, sono stati introdotti 14 semplici appoggi verticali, ognuno coincidente con le 14 ruote 
dei 7 carrelli (una ruota principale e una secondaria). La ruota secondaria del carrello di 
mezzeria è stata vincolata anche in altre direzioni per evitare che il sistema risultasse labile in 
fase di processamento dei dati; nel post-processing è stato verificato che tutte le reazioni 
vincolari, escluse le forze verticali, sono pressoché nulle. 
La figura 5.14 mostra il modello del PrP Solar con gli elementi beam e il sistema di 
vincoli. 
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Figura 5.14: modello del PrP Solar in atterraggio, con elementi beam. 
 
5.5.2   Distribuzione dei pesi 
La distribuzione dei pesi è necessariamente analoga a quella realizzata per la 
configurazione a fattore di carico massimo, con l’unica differenza per quanto riguarda i 
carrelli. 
Il carico concentrato all’altezza dell’ammortizzatore non può più essere applicato, poiché 
in quel punto è presente un vincolo. Quindi non è stato considerato il peso degli 
ammortizzatori e delle ruote, ma è stato solamente distribuito il peso strutturale delle travi del 
carrello.  
 
5.5.3   Distribuzione delle forze aerodinamiche 
Come già accennato nel paragrafo 5.4.2 si è ipotizzato cautelativamente che le forze di 
portanza scompaiano istantaneamente al momento del contatto con il suolo. La presenza della 
portanza avrebbe parzialmente bilanciato le forze d’inerzia verso il basso, riducendo le 
deformazioni del velivolo e le tensioni agenti. 
La scelta cautelativa di non considerare gli effetti della portanza in atterraggio è dovuta al 
fatto che il fattore di carico non è quello massimo, ma è il risultato di un calcolo fatto con una 
velocità discensionale (sink speed) media. 
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5.5.4   Risultati 
Deformata totale 
Nella condizione di atterraggio non è importante andare ad analizzare le torsioni dei profili 
alari, essendo la portanza quasi nulla. Acquistano importanza gli spostamenti massimi 
raggiunti da determinati punti del velivolo, specialmente quelli in prossimità del suolo. E’ 
quindi necessario controllare che l’ala anteriore non impatti il suolo durante l’atterraggio. 
In figura 5.15 è mostrata la deformata (amplificata per chiarezza) del PrP Solar, ottenuta 
post-processando i risultati derivanti dal calcolo agli elementi finiti di Nastran. In Appendice 
C sono riportate altre viste della deformata globale. 
 
 
Figura 5.15: deformata “amplificata” del PrP Solar in atterraggio. 
 
A causa della posizione orizzontale del baricentro (3.14 m dal bordo d’attacco dell’ala 
anteriore) e dei punti dove sono applicate le reazioni vincolari, il velivolo subisce una sorta di 
leggero “impennamento” al momento dell’impatto col suolo. Ciò evita che parti dell’ala 
anteriore tocchino il terreno. Nonostante tutto è stato necessario limitare l’”impennamento” 
del PrP Solar per due principali motivi: 
− evitare che un eccessivo carico gravasse sui carrelli secondari; 
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− impedire che il ritorno elastico dell’intera struttura portasse a far impattare l’ala col 
suolo o comunque che facesse ribaltare il velivolo. 
Dalla figura 5.15 si nota che i massimi spostamenti si hanno all’altezza dell’ala posteriore 
e questi sono intorno ai 500 mm, non molto pensando alla grandezza dell’intero velivolo. 
 
Tensioni normali flessionali 
Anche in questo caso sono state analizzate le tensioni normali dovute a carichi di flessione, 
poiché è stato verificato che le altre tensioni (come quelli dovuti a carichi assiali) sono minori 
di  un ordine di grandezza. 
In seguito (figura 5.16) sono mostrate le tensioni agenti sui longheroni della struttura e sui 
carrelli, negli stessi quattro punti di controllo scelti per la condizione a fattore di carico 6.5. 
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Figura 5.16: tensioni normali nei longheroni e nei carrelli nei punti C,D,E e F in atterraggio. 
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Dalle immagini di figura 5.16 si nota immediatamente che i longheroni delle travi 
orizzontali sono pressoché scarichi. Anche i longheroni dei setti non sono molto sollecitati, 
eccezion fatta per la parte bassa del setto dove, a causa dei carrelli, si sviluppano tensioni 
leggermente più alte, ma comunque piccole se confrontate con gli ammissibili del materiale. 
Per la condizione di atterraggio è significativo mostrare le tensioni normali (sempre dovute 
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Figura 5.17: tensioni normali nelle centine e nei giunti, nei punti C,D,E e F in atterraggio. 
 
Dall’andamento delle tensioni sulle centine dei setti verticali (quelle delle ali sono 
sostanzialmente scariche) si deduce che queste hanno un ruolo fondamentale in atterraggio. 
Le centine devono impedire che i due longheroni dei setti scorrano reciprocamente in senso 
assiale, come è mostrato dallo schema di figura 5.18. 
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Figura 5.18: schema di due centine reagenti allo scorrimento fra i longheroni dei setti verticali. 
 
Rendere le centine dei setti verticali più robuste e più rigide a flessione porterà 
inevitabilmente a tensioni più basse e ad una riduzione della deformata globale in atterraggio. 
Sempre a riguardo dei setti, la prima centina a partire dal basso è sollecitata in modo 
diverso dalle altre, poiché su essa vengono scaricate le forze agenti sui carrelli di atterraggio. 
Queste centine sono gli unici componenti su cui agiscono tensioni di pura compressione di 
intensità paragonabile a quelle flessionali; le tensioni normali di compressione sono 
dell’ordine dei 50 MPa. 
Per tale motivo è conveniente sostituire le suddette centine di forma, con centine di forza, 
per sopportare meglio le tensioni e per scongiurare  l’eventualità di raggiungere il carico 
critico di instabilità. 
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6      Progetto dei carrelli di atterraggio 
6.1   Introduzione 
In questo capitolo sarà affrontato il problema dei carrelli di atterraggio e saranno gettate le 
basi di un progetto preliminare per la realizzazione dei carrelli stessi. 
In primo luogo è stato compiuto un dimensionamento preliminare per soddisfare le 
esigenze di equilibrio a terra e per scongiurare rischi di ribaltamento durante l’atterraggio. In 
seguito è stata definita la struttura e un sistema di retrazione del carrello secondario e, infine, 
è stato pensato un sistema di carenature che riducesse la resistenza aerodinamica. 
Nell’ultimo paragrafo del capitolo è stato utilizzata la combinazione Patran-Nastran per 
calcolare agli elementi finiti la resistenza statica e le deformazioni massime di un carrello di 
atterraggio. 
 
6.2   Scelta della configurazione 
In origine esisteva l’idea di far atterrare Il PrP Solar in posizione “sdraiata” con i carrelli 
posizionati sia sull’ala anteriore che su quella posteriore, come mostrato in figura 6.1. 
 
 
Figura 6.1: Atterraggio in posizione “sdraiata”. 
 
Questa configurazione presenta notevoli complicazioni durante la corsa di decollo; infatti 
non è possibile decollare nella stessa posizione utilizzata in atterraggio, in quanto i profili 
aerodinamici non possono generare portanza ad incidenze così elevate. Due rimedi a tale 
complicazione potrebbero essere quelli riportati in figura 6.2. Il primo prevede l’utilizzo di 
una pista di decollo con un preciso angolo di pendenza, la seconda richiede l’utilizzo di un 
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supporto (eventualmente motorizzato) che tenga in posizione corretta il velivolo e che venga 
sganciato al lift-off.                                                            
 
 
Figura 6.2: Alternative per la corsa di decollo. 
 
Il vero problema che si incontra utilizzando questa configurazione non è tanto al decollo, 
ma all’atterraggio. Il velivolo approccerebbe alla pista con un angolo di incidenza pressoché 
nullo e dopo aver toccato il suolo con i carrelli anteriori, ricadrebbe su quelli posteriori. 
Essendo il velivolo in configurazione aerodinamicamente stallata, la ricaduta sui carrelli 
posteriori sarebbe considerevole, data la notevole altezza del velivolo. Ciò pretenderebbe un 
sistema di ammortizzatori posteriori troppo sofisticato o comunque troppo pesante per un tale 
velivolo. 
A causa delle sopracitate considerazioni l’idea di realizzare questa configurazione di 
carrelli è abbandonata. 
Come alternativa, è stato pensato un sistema di carrelli che mantenesse in atterraggio una 
configurazione aerodinamica simile a quella di volo. In tal maniera è evitato un forte impatto 
col suolo e viene facilitato il decollo. 
I 7 carrelli sono posizionati all’intersezione dell’ala anteriore con i setti verticali; ogni 
carrello è composto da uno principale, fisso, e uno secondario retraibile appena terminata la 
fase di decollo. La retrazione permette di ridurre in volo la superficie bagnata, evitando di 
portarsi dietro costantemente un’aliquota di resistenza di attrito. In figura 6.3 è mostrato uno 
schema semplicistico della configurazioni di carrelli progettata. 
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Figura 6.3: Configurazione di carrelli progettata. 
 
6.3   Dimensionamento preliminare 
Il primo passo nel dimensionamento di un sistema di carrelli di atterraggio è imporre che il 
baricentro complessivo del velivolo ricada all’interno della zona compresa tra la ruota del 
carrello principale e quella del secondario. 
Facendo variare la posizione delle due ruote è possibile regolare approssimativamente le 
reazioni vincolari esercitate dal suolo sulle due ruote stesse. 
Prevedendo di realizzare un carrello principale più robusto di quello secondario, è stata 
avvicinata la ruota del principale al baricentro del velivolo, mantenendo un certo margine di 
sicurezza sul ribaltamento della piattaforma. 
In figura 6.4 è riportato un disegno che mostra il dimensionamento di massima del sistema 
dei carrelli, soddisfacente le richieste espresse precedentemente. 
 
 
Figura 6.4: Dimensionamento di massima del sistema dei carrelli. 
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Con tale dimensionamento, in condizione statiche si ottengono reazioni vincolari sul 
carrello principale che sono approssimativamente un ordine di grandezza maggiori rispetto a 
quelle agenti sul carrello secondario. In seguito saranno analizzate in dettaglio le reazioni 
vincolari. 
 
6.4   Struttura dei carrelli 
Gli obiettivi da raggiungere, progettando la struttura dei carrelli sono i seguenti: 
− leggerezza: requisito indispensabile per le costruzioni aeronautiche; 
− resistenza: per poter sopportare il fattore di carico in atterraggio; 
− ingombro limitato: data la lunghezza della missione, i carrelli di atterraggio sono 
utilizzati occasionalmente per questa tipologia di velivoli; limitare gli ingombri 
permette di ridurre il più possibile la superficie bagnata e, di conseguenza, la 
resistenza d’attrito.  
Per soddisfare i requisiti sopra elencati è stato scelto di utilizzare materiali compositi anche 
per la struttura dei carrelli. 
I carrello principale è composto da due travi a sezione quadrata, collegate con la trave 
posteriore dell’ala anteriore su lati opposti del setto verticale; le travi convergono in uno 
stesso punto, su cui saranno montati l’ammortizzatore e la ruota principale. L’inclinazione 
delle due travi garantisce un’elevata resistenza allo sbandamento laterale del carrello. 
Per aumentare la rigidezza a flessione delle due travi è stata inserita una controventatura a 
sezione circolare che unisce l’ammortizzatore con la trave posteriore del setto verticale; la 
controventatura agisce da puntone. In figura 6.5, utilizzando il software CATIA V5R17, è 
riportato un disegno schematico tridimensionale del carrello principale.  
 
Capitolo 6                                                                             Progetto dei carrelli di atterraggio 
 
   97 
 
Figura 6.5: Disegno schematico del carrello principale. 
 
Il carrello secondario è una grande forcella che “abbraccia” l’ammortizzatore e permette la 
retrazione subito dopo il decollo. La forcella è composta da due travi parallele a sezione 
circolare e da un piccolo elemento trasversale che unisce le due travi e su cui è montata la 
ruota secondaria, senza ammortizzatore (i carichi agenti sul secondario sono talmente bassi 
che è sufficiente la elasticità della struttura per ammortizzare). 
Un sistema con ruote dentate cilindriche garantisce la retrazione del secondario. Sarà 
necessario fornire il secondario di una battuta di fondo corsa dopo la sua completa estrazione. 
In figura 6.6 è riportata la struttura completa dei carrelli di atterraggio nella configurazione 
retratta ed estratta. 
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Figura 6.6: Struttura completa dei carrelli in configurazione retratta ed estratta. 
 
I due carrelli di estremità non sono dotati del secondario per i seguenti motivi: 
− limitato spazio disponibile per l’alloggiamento del secondario all’interno del primario; 
− basso carico agente sui carrelli di estremità per cui non è ritenuto necessario fornire un 
secondo punto d’appoggio. 
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6.5   Carenatura 
Per ridurre la resistenza durante la missione e per alloggiare il carrello secondario, dopo la 
retrazione è necessario prevedere una carenatura che ricopra la struttura dei carrelli. 
Data la forma allungata dei carrelli la carenatura sarà fusiforme e ricoprirà tutto il sistema 
dei carrelli, esclusa la controventatura. Studi aerodinamici sul velivolo, eseguiti presso il 
Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale di Pisa, hanno dimostrato che, dal punto di vista 
della resistenza, è molto più conveniente carenare a parte la controventatura, invece di 
inglobarla all’interno del fuso. La controventatura sarà carenata con un profilo alare 
simmetrico, in modo da minimizzare la resistenza aerodinamica. 
La carenatura fusiforme sarà dotata di un portello per permettere l’estrazione del carrello 
secondario. E’ possibile costruire il portellone solidale al carrello retraibile o in alternativa si 
può prevedere di irrigidire opportunamente il portellone e considerarlo come carrello 
secondario, essendo i carichi agenti su questo molto bassi. 
In figura 6.7 sono riportate due viste di una possibile forma della carenatura dei carrelli. 
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Figura 6.7: Vista laterale e superiore della carenatura completa dei carrelli e della controventatura. 
 
6.6   Ammortizzatore 
La scelta dell’ammortizzatore è determinante per stabilire il fattore di carico in atterraggio; 
in teoria, una struttura rigida non dotata di ammortizzatore avrebbe un fattore di carico che 
tenderebbe a infinito. 
L’obiettivo non è solo quello di minimizzare la decelerazione nell’istante dell’impatto, ma 
anche quello di evitare che l’energia assorbita dall’ammortizzatore non venga rilasciata troppo 
violentemente. 
Per il PrP Solar è stato scelto un ammortizzatore oleo-pneumatico con singolo pistone 
flottante e senza la spina di calibrazione dell’orifizio. In figura 6.8 sono mostrati vari tipi di 
ammortizzatori oleo-pneumatici, nel riquadro quello scelto per il PrP Solar. 
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Figura 6.8: tipologie di ammortizzatori oleo-pneuumatici. 
 
Per mezzo di un programma elaborato in ambiente Simulink è stato possibile dimensionare 
un ammortizzatore che rispondesse ai requisiti richiesti. In Appendice D è riportato il 
programma Matlab che fornisce i dati d’ingresso al Simulink. 
Dalle reazioni vincolari agenti sul velivolo in condizioni statiche (vedi figura 6.12) è stata 
determinata la porzione di massa che viene supportata dall’ammortizzatore più sollecitato. La 
velocità discensionale del velivolo (sink speed) è stata calcolata in base all’angolo di discesa 
del velivolo e alla velocità di stallo in atterraggio. 
Oltre a questi dati in input sono stati scelti alcuni parametri di progetto per rispondere 
adeguatamente agli output richiesti. In tabella 6.1 sono riportati i dati in input, i parametri di 
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DATI IN INPUT 
Velocità discensionale in atterraggio [m/s] 0.23 
Massa di carico [kg] 460 
PARAMETRI DI PROGETTO 
Pressione del gas in condizioni statiche [MPa] 0.89 
Pressione iniziale dell’olio [MPa] 0 
Fondo corsa dell’ammortizzatore [mm] 80 
Rigidezza del pneumatico [Kg/s2] 2·106 
Fattore di smorzamento del pneumatico [-] 0.05 
Area orifizio [mm2] 100 
DATI DELL’OLIO IDRAULICO 
Densità [kg/m3] 836 
Viscosità cinematica [m2/s] 3·10-5 
DATI IN OUTPUT 
Raggio dell’area premente in olio [mm] 40.17 
Raggio dell’area premente in gas [mm] 33.61 
Corsa massima (prima compressione) [mm] 64.243 
Fattore di carico massimo [-] 1.4 
Efficienza ammortizzatore [-] 0.747 
Tabella 6.1: Caratteristiche dell’ammortizzatore. 
 
In figura 6.9 e 6.10 sono mostrati gli andamenti nel tempo del fattore di carico in 
atterraggio e della corsa dell’ammortizzatore per i primi due secondi dopo il contatto col 
suolo.  
Capitolo 6                                                                             Progetto dei carrelli di atterraggio 
 
   103 
 
Figura 6.9: andamento del fattore di carico in atterraggio nel tempo. 
 
Figura 6.10: andamento della corsa dell’ammortizzatore nel tempo. 
 
Un ultimo grafico di rilevante interesse per il progetto degli ammortizzatori è quello che 
mostra l’andamento del fattore di carico al variare della corsa, in figura 6.11. L’area sottesa a 
tale grafico rappresenta l’energia assorbita dall’ammortizzatore ad ogni oscillazione. Nel 
progetto di un ammortizzatore è necessario aver cura di aumentare il più possibile l’area 
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sottesa dal grafico e questo è possibile regolando opportunamente i parametri di progetto 
elencati in tabella 6.1. 
 
 
Figura 6.11: andamento del fattore di carico in atterraggio al variare della corsa. 
 
6.7   Calcolo statico agli elementi finiti 
6.7.1 Modellazione 
Per verificare la resistenza statica strutturale dei carrelli di atterraggio è stato fatta 
un’analisi agli elementi finiti utilizzando Nastran come processore e Patran come pre e post 
processore. 
Il modello semplificato della struttura dei carrelli è stato fatto utilizzando elementi shell 
(bidimensionali), così da poter attribuire le giuste proprietà del laminato di composito, senza 
ricorrere a proprietà equivalenti. 
Il composito impiegato per la struttura dei carrelli è lo stesso utilizzato per la costruzione 
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Travi del carrello principale 
Le travi del carrello principale sono a sezione quadrata con il lato di lunghezza pari a 
quella del lato del longherone posteriore dell’ala posteriore. Ulteriori proprietà geometriche e 
inerziali sono visibili dalla figura 5.1. 
Lo spessore totale del laminato è 1.5 mm e quindi sono stati sovrapposti 12 strati di 
composito con la seguente orientazione delle fibre: 
( )420 / 45 / 0 / 45 / 20o o o o o± ± ∓ ∓  
La scelta di utilizzare una sezione quadrata è dettata dall’avere uguale momento d’inerzia 
rispetto ad entrambi gli assi principali della sezione e soprattutto per facilitare il collegamento 
con il longherone posteriore dell’ala. 
 
Controventatura del carrello principale 
La sezione della controventatura è circolare, di spessore 1 mm e sequenza di lamine: 
( )445 / 0 / 45o o o± ∓  
E’ stata utilizzata una trave circolare sia per semplicità costruttiva sia perché vengono 
meno i privilegi della sezione quadrata avuti per le altre travi del carrello principale; infatti la 
controventatura andrà a collegarsi con la trave posteriore del setto verticale, che è anch’essa 
circolare.  
 
Travi del carrello secondario 
Anche le travi del carrello secondario sono a sezione circolare ma hanno uno spessore di 2 
mm, per motivi che saranno chiariti dopo aver eseguito l’analisi agli elementi finiti. La 
sequenza di impilamento delle lamine di carbonio è la seguente: 
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6.7.2 Applicazione dei vincoli e dei carichi 
Per semplicità di modellazione sono stati applicati vincoli di incastro perfetto nei punti in 
cui le travi del carrello principale (compresa la controventatura) sono unite ai longheroni 
posteriori del velivolo. 
I carichi, invece, sono applicati all’altezza dei punti di contatto delle ruote col suolo; la 
reazione sul carrello principale è trasmessa tramite un blocco (parallelepipedo) indeformabile, 
che simula la presenza dell’ammortizzatore. 
L’entità dei carichi agenti sui carrelli è stata estrapolata dal modello con elementi beam in 
configurazione di atterraggio, analizzato nel capitolo precedente. In figura 6.12 sono mostrate 
le reazioni vincolari agenti sui carrelli di atterraggio in condizioni statiche a fattore di carico 
nz=1.4; per ragioni di chiarezza e simmetria è mostrata solamente metà struttura. 
 
 
Figura 6.12: reazioni vincolari agenti sui carrelli di atterraggio. 
 
Dalla figura 6.12 si nota come le forze agenti sulle due ruote di uno stesso carrello stiano 
nel rapporto di circa 10:1 e come il carrello di estremità sia molto meno caricato rispetto agli 
altri. 
I carrelli maggiormente sollecitati sono il secondo a partire dall’estremità e il suo 
speculare, quindi le forze applicate sul modello sono: 
− 4510 N per il carrello principale, 
− 451 N per il carrello secondario. 
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6.7.3 Risultati 
Il primo risultato ottenuto è la deformata totale del carrello, sotto l’azione dei carichi 
statici; il post processo è mostrato in figura 6.13. La deformata che è visibile dalla figura è 
corretta ma la posizione assunta nella realtà è diversa, dato che le due ruote sono appoggiate 




Figura 6.13: deformata globale di un carrello di atterraggio. 
 
Dal valore della massima deformazione (circa 50 mm) si deduce che la struttura è 
sufficientemente rigida. La rigidezza dei carrelli è un parametro fondamentale, dato che ciò va 
ad influenzare i moti di corpo rigido del resto del velivolo. Eccessivi spostamenti dell’intero 
velivolo possono causare l’impatto col suolo dell’ala anteriore o comunque innestare 
dinamiche gravemente dannose. Da queste considerazioni è nata l’esigenza di irrobustire le 
travi del carrello secondario (sezione e spessore maggiorati).  
Successivamente è stata calcolata la tensione media flessionale, lungo l’asse delle travi, su 
tutta la struttura dei carrelli e il massimo failure index tra tutti gli strati di composito, 
utilizzando il criterio di criticità di Hill. In figura 6.14 è mostrata la distribuzione delle 
tensioni, mentre in figura 6.15 è riportato il massimo indice di rottura statica. 
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Figura 6.15: deformata globale di un carrello di atterraggio. 
 
Dalle figure 6.14 si nota che le tensioni agenti sulla struttura dei carrelli sono abbastanza 
contenute, se confrontate con quelle agenti nel resto del velivolo. Questa affermazione viene 
confermata guardando la figura 6.15 dove il massimo failure index raggiunge al più il valore 
0.12 anche in zone in cui sono presenti concentrazioni di tensioni; è bene ricordare che il first 
ply failure interviene nell’istante in cui l’index raggiunge il valore unitario.
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7      Studio dell’instabilità della struttura 
7.1   Introduzione 
La struttura del PrP Solar è composta prevalentemente da travi molto lunghe e snelle; a tal 
proposito è indispensabile un’analisi di instabilità delle travi stesse. 
Come già visto nel capitolo 5, le tensioni agenti sulla struttura in atterraggio o a fattore di 
carico massimo sono sufficientemente alte da temere fenomeni di instabilità. Tuttavia le 
tensioni in gioco sono attribuibili principalmente a carichi flessionali e non a carichi assiali, 
quindi è evitata la possibilità di andare incontro a instabilità di tipo globale o euleriana. Di 
contro, l’instabilità di tipo locale può essere presente in strutture del genere, caricate a 
flessione. Per evitare di appesantire eccessivamente la struttura, sarà necessario accettare che i 
longheroni lavorino in campo post-critico e che ammettano imbozzamenti dove questi non 
siano dannosi. 
Le centine, a differenza dei longheroni possono essere soggette a carichi assiali rilevanti e 
quindi possono subire fenomeni di instabilità euleriana. 
Data la complessità delle sezioni delle travi è stato impossibile studiare l’instabilità con 
modelli matematici semplici, cosicché si è dovuto ricorrere al calcolo agli elementi finiti, 
utilizzando come processore ancora il Nastran. 
 
7.2   Modellazione 
I longheroni della struttura sono stati modellati con elementi shell (bidimensionali), così da 
poter assegnare opportunamente le proprietà del laminato in composito. 
Le centine che uniscono i longheroni anteriori a quelli posteriori hanno una struttura 
reticolare, formata da piccole travi a “doppio T” disposte opportunamente. L’idea di non usare 
centine come piastre sottili è derivata dalla necessità di evitare il più possibile l’instabilizzarsi 
di esse a carichi critici troppo bassi. Queste strutture sono correttamente modellabili con 
elementi beam, ai quali verranno attribuite proprietà dei materiali equivalenti. 
In figura 7.1 sono mostrati i disegni dei 3 tipi di centine utilizzati per la struttura del PrP 
Solar. 
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Figura 7.1: Disegno delle tre tipologie di centine usate nel PrP Solar. 
 
Osservando i risultati ottenuti dai modelli con elementi beam (capitolo 5), è stata analizzata 
ogni singola baia (da setto a setto) ed è stata determinata la porzione di ala più critica dal 
punto di vista tensionale. Il medesimo procedimento è stato usato per i setti verticali. 
Ovviamente le ali orizzontali sono maggiormente sollecitate nella condizione a fattore di 
carico massimo, mentre i setti verticali lo sono nella condizione di atterraggio. 
Sempre dai modelli suddetti, sono stati misurati gli spostamenti delle estremità dei 
longheroni e tali spostamenti sono stati imposti alle travi del modello per il calcolo 
dell’instabilità.  
Alle estremità dei longheroni è stata modellata un’appendice della stessa sezione delle 
travi, ma con proprietà metalliche, per simulare la presenza dei giunti e per evitare che i 
vincoli agissero direttamente sulle travi in carbonio, causando imbozzamenti irrealistici al 
momento del calcolo dei modi propri. L’influenza dei vincoli sul calcolo degli autovalori e 
degli autovettori del sistema è rilevantissima, da qui nasce l’esigenza di imporre spostamenti 
anziché forze concentrate. Nonostante ciò, diversi autovettori andranno scartati perché 
considerati poco realistici e perché dovuti alla imposizione non perfetta dei vincoli. 
Nel modello analizzato in questo capitolo è stato aggiunto il peso degli accumulatori, ma 
non è stato considerato il vincolo che offrono ai longheroni delle ali; il vincolo avrebbe effetti 
benefici dal punto di vista locale. I motivi di tale scelta sono due: il primo è quello di essere 
cautelativi, il secondo è la non certa disposizione degli accumulatori, che potrebbe variare da 
missione a missione (sarebbe controproducente affidare compiti strutturali a componenti 
removibili). 
Sono stati imposti spostamenti a fattore di carico unitario; in questo modo, per le ali, 
possono essere ritenuti non pericolosi gli autovalori compresi tra -4.5 e 6.5 (massimi fattori di 
carico, rispettivamente negativo e positivo) e per i setti, gli autovalori non eccedenti 1.4 
(fattore di carico in atterraggio). 
Per la condizione di volo è stato necessario analizzare anche la condizione di fattore di 
carico negativo, nell’eventualità di incontrare forti raffiche discensionali. 
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7.3   Risultati 
In questo paragrafo vengono mostrate alcune fra le più significative deformate locali 
riscontrabili a diversi fattori di carico, sia per le ali nella condizione di volo, sia per i setti in 
atterraggio. 
Osservando i risultati del capitolo 5, si deduce che a fattore di carico massimo, le due baie 
più sollecitate sono quelle di estremità, mentre in atterraggio il setto centrale è quello che 
risente di tensioni maggiori.  
Come già accennato nella parte iniziale del capitolo, sarà necessario accettare che le travi 
lavorino in campo post-critico, per evitare di appesantire troppo la struttura. Tuttavia è da 
evitare che i longheroni presentino imbozzamenti nelle zone in cui sono montate le celle 
solari. Ogni modulo di cella solare è tanto rigido, quanto fragile, quindi una deformazione 
locale della trave sottostante alla cella porterebbe la cella alla distruzione immediata.  
 
7.3.1 Ala anteriore 








nz = + 4.65 
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Figura 7.2: Instabilità locale sull’ala anteriore per fattori di carico positivi. 
2) 
nz = + 4.85 
3) 
nz = + 5.82 
4) 
nz = + 6.49 
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Il primo modo di instabilità si incontra a fattore di carico pari a 4.65 e le bozze interessano 
esclusivamente l’estremità della trave anteriore, in particolar modo la zona piana della trave. 
Tale modo non è da ritenersi pericoloso, soprattutto se si pensa che nella zona piatta vicino 
all’estremità si interfaccerebbero gli accumulatori; questi imporrebbero un vincolo che non 
permetterebbe alla trave di deformarsi. 
A fattori di carico leggermente superiori le bozze si spostano nella parte centrale della 
trave anteriore, senza però interessare la zona adiacente alle celle solari. 
Per fattori di carico prossimi a quello massimo, le bozze all’estremità della trave anteriore 
diventano più marcate e vanno anche ad interessare la zona interfacciata con le celle solari, 
con elevato rischio di danneggiamento di queste ultime. All’interno del longherone anteriore, 
dalla parte del dorso, è stato aggiunto un irrigidimento longitudinale per attenuare l’entità 
delle bozze. 
Si nota inoltre che la prima centina si instabilizza eulerianamente.  
Dato che la zona critica è abbastanza localizzata, sarà necessario un rinforzo per ridurre al 
minimo la possibilità di rottura delle celle solari ed eventualmente irrigidire la prima centina. 
 




nz = - 2.30 
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Figura 7.3: Instabilità locale sull’ala anteriore per fattori di carico negativi. 
Per quanto riguarda i fattori di carico negativi la zona interessata a imbozzamenti è sempre 
l’estremità della trave anteriore, con un lieve interessamento del dorso; le deformazioni sul 
dorso sono dovute al trascinamento delle bozze laterali e per questo sono di lieve entità. 
In prossimità del massimo fattore di carico negativo si instabilizza nuovamente la prima 
centina. 
Applicando i rinforzi o gli irrigidimenti proposti precedentemente si risolvono 





nz = - 4.25 
3) 
nz = - 4.49 
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7.3.2 Ala posteriore 
Fattori di carico positivi 
 
 
Figura 7.4: Instabilità locale sull’ala posteriore per fattori di carico positivi. 
 
L’ala posteriore presenta il primo modo di instabilità si ha nz = 6.64, che è un fattore 
superiore a quello massimo raggiungibile dal velivolo. 
 












nz = + 6.64 
1) 
nz = - 2.25 
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Figura 7.5: Instabilità locale sull’ala posteriore per fattori di carico negativi. 
 
2) 
nz = - 2.68 
3) 
nz = - 3.93 
4) 
nz = - 4.45 
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Maggiori complicazioni si riscontrano quando i fattori di carico diventano negativi. Il 
primo modo di deformazione interessa principalmente la parte piana del longherone anteriore, 
concentrandosi nella zona centrale. Aumentando in modulo il fattore di carico, le bozze si 
espandono su tutta la lunghezza della trave. Per nz vicini a quello massimo, le bozze laterali 
trascinano in deformazione anche il dorso della trave, dove sono posizionate le celle solari. Le 
bozze sul dorso non sono molto accentuate, ma rischiano di compromettere il funzionamento 
delle celle solari. In modo analogo a quanto fatto per l’ala anteriore, anche in questo caso il 
longherone anteriore è stato rinforzato con un irrigidimento longitudinale, altrimenti le bozze 
sul dorso sarebbero state più marcate. 
Rispetto all’ala anteriore gli imbozzamenti sono distribuiti per tutta la lunghezza della baia 
e quindi non sarebbe sufficiente un rinforzo locale. 
L’idea sarebbe quella di irrigidire o inspessire la parte piatta della trave anteriore; 
riducendo le deformazioni su questa, verranno meno gli imbozzamenti sul dorso. 
Dalla figura 7.5 si nota che a nz = -3.93 si ha instabilità euleriana della centina di estremità. 
Tale centina può essere rafforzata o può essere tollerato che lavori occasionalmente in campo 
post-critico. 
 
7.3.3 Setto verticale 




nz = + 3.04 
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Figura 7.6: Instabilità locale su un setto verticale per fattori di carico positivi. 
 
Per i setti verticali non si riscontrano fenomeni di instabilità, se non per valori 
notevolmente superiori a 1.4. La prima forma di instabilità si riscontra a nz = 3.04, quando la 
centina più lunga raggiunge il carico critico. E’ necessario notare come la prima centina a 
partire dal basso sia molto più rigida rispetto alle altre e per questo si instabilizza a fattori di 
carico elevatissimi, come mostra la figura 7.6. Su tale centina vengono direttamente scaricate 
le forze di reazioni agenti sul carrello, tramite la controventatura. Queste forze sviluppano 
tensioni assiali di compressione (paragonabili a quelle flessionali) sulla prima centina, che se 










nz = + 6.66 
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8      Modello di predizione del peso strutturale 
8.1   Introduzione 
Lo scopo primario delle numerose analisi strutturali condotte sul velivolo PrP Solar è 
quello di realizzare un modello analitico che, fissati determinati input, predica il peso 
strutturale finale. 
Ritornando alla procedura di dimensionamento di figura 2.13, il modello analitico è 
rappresentato dal blocco “Peso strutturale”. 
La routine Matlab che calcola il peso strutturale del velivolo è riportata in Appendice E. 
 
8.2   Criterio di criticità 
Prima di procedere alla realizzazione del modello analitico, è indispensabile definire la 
criticità del sistema; le alternative sono: 
− tensioni agenti sulla struttura paragonate con gli ammissibili di progetto; 
− tensioni agenti sulla struttura paragonate con i carichi critici di instabilità; 
− deformazioni locali e globali, tenendo conto dei margini di stallo o del rischio di 
impatto al suolo di parte del velivolo. 
A causa dell’estrema snellezza delle travi strutturali, la criticità del sistema è data 
dall’instabilità locale dei longheroni. Nel capitolo precedente è stata manifestata l’esigenza di 
ricorrere a rinforzi delle travi per tenere sotto controllo l’imbozzamento delle travi in punti 
critici. 
Rivisitando le analisi a instabilità, descritte nel capitolo 7, si osserva che la condizione più 
critica risulta essere quella a fattore di carico massimo (nz = 6.5). 
 
8.3   Approssimazione con una struttura semplificata 
8.3.1   Scelta dell’approssimazione 
Per poter sperare di ottenere risultati semplici e realistici senza ricorrere agli elementi finiti 
è necessario trasformare la complessa struttura del PrP Solar in una notevolmente 
semplificata. 
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In primo luogo sono state considerate solo le forze e gli spostamenti nel piano verticale; le 
deformazioni sono state trattate da un punto di vista globale.  
La prima impressione che sorge guardando il velivolo da una vista laterale è che questo 
possa essere assimilato ad un enorme trave a “doppio T” con adeguato momento d’inerzia; i 
longheroni delle ali orizzontali si comporterebbero da flange, mentre le travi dei setti da 
anima. 
L’errore che si compie utilizzando tale schema è eccessivo. Il motivo risiede nel fatto che i 
setti non sono infinitamente vicini e distribuiti su tutta l’apertura alare, quindi non riescono a 
conferire la stessa rigidezza flesso-torsionale di un’anima di una trave a “doppio T”. 
Nonostante i componenti strutturali siano molto sottili, l’altezza verticale del velivolo è 
elevata, quindi il momento d’inerzia totale, rispetto ad un piano orizzontale, assume valori 
notevoli. Per avere un ordine di grandezza, il PrP Solar ha la medesima inerzia di una trave a 
“doppio T” alta circa 1 metro con spessore costante pari a 100 mm. Già da questa 
considerazione, risulta chiaro che la rigidezza flessionale della trave a “doppio T” è 
sicuramente maggiore di quella del velivolo. Sollecitando la trave equivalente alla stessa 
maniera del velivolo reale, si otterrebbero deflessioni dell’ordine di pochissimi millimetri, a 
differenza di quanto accade per il PrP Solar. 
Tenendo conto delle dimensioni dei longheroni delle due ali e osservando la deformata in 
volo del velivolo, si può pensare di ricondurre l’intera a struttura alla sola ala posteriore a cui 
sono appesi i setti e l’ala anteriore. 
La semiala posteriore a sua volta può essere approssimata ad un'unica trave a sbalzo, con 
inerzia e area della sezione pari, rispettivamente, alla somma delle inerzie e delle aree dei due 
longheroni componenti l’ala. Le proprietà inerziali delle centine vengono trascurate e il 
materiale di cui è composta la trave equivalente è lo stesso utilizzato per i longheroni del 
velivolo. 
Ovviamente questo modello risulterà affetto da errori, ma, come vedremo in seguito, tali 
errori potranno essere tollerati. 
 
8.3.2   Distribuzione dei carichi 
Così come la struttura, anche la distribuzione dei carichi dovrà essere approssimata, 
affinché risulti semplice e facilmente adattabile alle varie configurazioni del velivolo. 
La trave è soggetta ad un carico distribuito costante a tratti e a tre forze concentrate 
all’altezza dei tre setti verticali (per l’esattezza è presente un ulteriore forza concentrata vicino 
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all’incastro, che rappresenta quella piccola parte di accumulatori che non sono alloggiati 
precisamente in mezzeria). Ogni setto verticale eserciterebbe sull’ala posteriore un certo 
momento flettente, ma questi sono d’intensità talmente bassa da poter essere trascurati, fatta 
eccezione per l’ultimo setto che scarica sulle ali il momento flettente generato dalla 
distribuzione di portanza “a farfalla”. 
In figura 8.1, un disegno schematico illustra la distribuzione di forze agenti sulla trave 
equivalente. 
 
Figura 8.1: Schema di trave equivalente a cui è ricondotto l’intero sistema. 
 
Il carico distribuito non è uniforme su tutta l’apertura alare a causa della notevole 
riduzione di portanza nei pressi del tip dell’ala. Per tale ragione, il carico mantiene un certo 
valore costante (p) per i 5/6 dell’apertura alare per poi assumere un valore costante più basso 
(q) nell’ultima parte. 
Nel carico distribuito è considerato, oltre alla portanza sull’ala posteriore, anche il peso 
delle travi, delle centine, delle celle solari e del payload presenti nell’ala posteriore. Esclusa la 
portanza, il resto delle forze distribuite è uniforme lungo tutta l’apertura alare. 
Ad ogni forza concentrata è associato un setto, quindi tale forza è costituita da tutti i pesi 
localizzati sul setto e da un contributo dei carichi distribuiti sull’ala anteriore. Per determinare 
il suddetto contributo è stata divisa ogni baia (porzione di ala compresa tra due setti) in due 
parti: la distribuzione di carichi agente sulle metà baie adiacenti ad ogni setto i-esimo è stata 
concentrata nella forza i-esima. Ovviamente su F3 grava il contributo di una sola metà baia, 
mentre la metà baia adiacente all’incastro non dà contributo alle tre forze concentrate, ma va a 
scaricarsi sul vincolo d’incastro dell’ala anteriore. 
Ogni forza Fi consta dei seguenti contributi: 
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− peso di due motori; 
− peso dei longheroni del setto; 
− peso delle celle solari montate sul setto; 
− peso di un giunto anteriore e uno posteriore; 
− peso di un carrello; 
− peso dei blocchi batteria, anteriori e posteriori, adiacenti al setto; 
− peso dei longheroni delle metà baie dell’ala anteriore adiacenti al setto; 
− peso delle celle solari sulle metà baie dell’ala anteriore adiacenti al setto; 
− peso delle centine delle metà baie dell’ala anteriore adiacenti al setto; 
− peso del payload sulle metà baie dell’ala anteriore adiacenti al setto; 
− portanza agente sulle metà baie dell’ala anteriore adiacenti al setto. 
La portanza sull’ala anteriore è distribuita per semplicità in modo uniforme su tutta 
l’apertura alare. 
Osservando i contribuiti elencati precedentemente, si deduce che F1 e F2 sono uguali, 
mentre F3 è diversa. Il motivo risulta chiaro, notando che a F3 contribuisce solamente una 
metà baia dell’ala anteriore; inoltre i blocchi di accumulatori alle estremità del velivolo sono 
minori rispetto a quelli sugli altri setti, vedi figura 5.8. 
Il momento flettente concentrato è stato calcolato integrando, lungo l’altezza del velivolo, 
la distribuzione “a farfalla” di portanza agente sul setto di estremità. 
 
 
8.4   Sviluppo del modello analitico 
Il modello matematico è stato elaborato in ambiente Matlab ed è stato prodotto in due 
passi: in primo luogo è stata calcolata la tensione di lavoro del velivolo a fattore di carico 
massimo, successivamente è stato determinato lo spessore che devono assumere i longheroni 
della struttura, fissata la tensione di lavoro. 
Note le forze, è stato calcolato l’andamento del momento flettente agente sulla trave 
equivalente; di questa distribuzione è stato preso il momento massimo, con cui è stata fissata 
la tensione di lavoro. La tensione di lavoro è ottenuta imponendo le dimensioni ricavate dalla 
configurazione descritta nel capitolo 3 e risulta essere pari a: 
388  lavoro MPaσ =  
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Confrontando la tensione di lavoro con i risultati delle analisi strutturali si può dimostrare 
la validità del modello analitico. Dal modello analitico risultano tensioni più elevate rispetto a 
quelle calcolate con gli elementi finiti, in quanto si è ignorata la capacità della trave anteriore 
di portare carico. Nonostante questa discrepanza, i risultati del modello analitico sono 
abbastanza fedeli ai calcoli computazionali.  
Determinata la tensione di lavoro a cui è sottoposta la struttura nella condizione di volo più 
critica (a fattore di carico massimo), è stato fatto variare lo spessore dei longheroni, partendo 
da un valore massimo di primo tentativo. 
Variando i dati in input, il modello analitico è così capace di determinare lo spessore dei 
longheroni, fissata la tensione di lavoro.  
Noto lo spessore delle travi è immediato il calcolo del peso strutturale e quindi del peso 
totale del PrP Solar. 
Inserendo in input i dati della configurazione descritta nel capitolo 3 si ottiene il grafico di 
figura 8.2, in cui in ordinata è riportato lo spessore dei longheroni delle ali e il peso totale del 
velivolo, mentre in ascissa la tensione massima agente sulle travi. 
Dalla figura 8.2 si nota che esistono due valori dello spessore per cui si ottiene la 




Figura 8.2: andamento dello spessore dei longheroni delle ali e andamento del peso totale al variare 
della tensione massima agente sul velivolo. 
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In figura 8.3 è riportato l’andamento del momento flettente agente sulla trave equivalente, 
nel caso in cui i longheroni delle travi fossero spessi 1.32 mm. Dalla figura si deduce che, per 
questo tipo di configurazione, il massimo momento flettente si ha nella terza baia, così come 
risultava dal calcolo agli elementi finiti. 
 
Figura 8.3: andamento del momento flettente sulla trave equivalente. 
In Appendice F sono i riportati i risultati ottenuti con il modello analitico, partendo dai dati 
di una diversa configurazione del PrP Solar.
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9      Configurazione finale 
9.1   Introduzione 
Il ciclo iterativo di dimensionamento del velivolo PrP Solar può così essere aggiornato con 
un modello dei pesi più sofisticato e sarà quindi possibile ottenere una configurazione 
definitiva (“final configuration”). 
In figura 9.1 è riportato il diagramma di flusso definitivo, utilizzato per dimensionare il 
velivolo; il modello analitico elaborato nel capitolo precedente va implementato all’interno 
del ciclo di ottimizzazione. 
 
 







Guess Weight: WG 








|Wi+1-Wi| < WTOL 
Wi+1 FINAL CONFIGURATION
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9.2   Caratterizzazione della configurazione 
Nel calcolo della configurazione finale è stato mantenuta la stessa geometria della 
configurazione di riferimento (capitolo 3), così da poter fare un paragone fra le due. 
 
9.2.1   Missione 
Simbolo Definizione Valore 
D [-] Giorno dell’anno in cui avviene la missione 356 (21 Dic) 
Φ [deg] Latitudine a cui avviene la missione 35 
ΔE [Wh] Energia in eccesso rispetto al bilancio energetico  +6184  
ΔD [h] Durata in difetto rispetto al bilancio energetico  -0.1  
BILANCIO ENERGETICO RAGGIUNTO 
Tabella 9.1: Dati di missione della configurazione finale del PrP Solar. 
 
9.2.2   Geometria 






Simbolo Definizione Valore 
Sref [m2] Superficie di riferimento  248 
b [m] Apertura alare  90 
cref [m] Corda di riferimento 1.43 
h/b [-] Distanza verticale  adimensionale fra le ali   0.1 
g/b [-] Distanza orizzontale  adimensionale fra le ali  0.05 
SR [-] Rapporto tra la superficie posteriore e quella anteriore  1.5 
BFAF [-] Back to fore accumulator factor 0.09 
ΛLE1 [deg] Angolo di freccia dell’ala anteriore 0 
ΛLE2 [deg] Angolo di freccia dell’ala posteriore  0 
λ1 [-] Rastremazione ala anteriore  1 
λ2 [-] Rastremazione ala posteriore 1 
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9.2.3   Aerodinamica e Aeromeccanica  
Tabella 9.3: Dati aerodinamici e aeromeccanici della configurazione finale del PrP Solar. 
 
9.2.4   Pesi caratteristici  
Tabella 9.4: Pesi caratteristici della configurazione finale del PrP Solar. 
Simbolo Definizione Valore 
V [m/s] Velocità di crociera 29 
H [m] Quota di crociera 15000 
Re [-] Numero di Reynolds  566096 
M [-] Numero di Mach 0.1 
CL [-] Coefficiente di portanza 1.01 
L1/L2 [-] Rapporto fra la portanza sull’ala anteriore e su quella 
t i
0.8 
α [deg] Angolo di incidenza 3.5 
CD [deg] Coefficiente di resistenza totale 0.0211 
CDp [deg] Coefficiente di resistenza parassita 0.0123 (58%) 
CDvisc [-] Coefficiente di resistenza viscosa 0.0122 (58%) 
CDi [-] Coefficiente di resistenza indotta 0.0089 (42%) 
E [-] Efficienza aerodinamica 48.1 
Pnec [W] Potenza richiesta 12369 
CGx [m] Coordinata x del centro di massa 3. 28 
CGy [m] Coordinata  y del centro di massa 0 
CGz [m] Coordinata  z del centro di massa 4.4 
X_CP [m] Coordinata  x del centro di pressione 3.28 
X_PN [m] Coordinata x del punto neutro 3.3 
δe_aft [deg] Calettamento ala posteriore 2.7 
δe_fore[deg] Calettamento ala anteriore -2.7 
MoS [%mac] Margine di stabilità 1 
Simbolo Definizione Valore 
WTOT [kg] Peso massimo al decollo 2064 
WStruct [kg] Peso delle strutture 511 
WSC [kg] Peso delle celle fotovoltaiche  179 
WAcc [kg] Peso degli accumulatori 1062 
WMot [kg] Peso dei motori 171 
WPayload [kg] Peso del payload 100 
WMisc [kg] Peso dei carrelli di atterraggio 41 
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Figura 9.2: Grafico a torta della distribuzione dei pesi caratteristici della configurazione finale. 
 
9.2.5   Ripartizione degli accumulatori  
Tabella 9.5: Ripartizione degli accumulatori nella configurazione finale del PrP Solar. 
 
9.2.6   Disegni  
In seguito sono riportati alcuni disegni effettuati con il software Pro-engineering WF3, che 
illustrano in modo più dettagliato la geometria della struttura del PrP Solar. 
In figura 9.3 è mostrata una vista globale del velivolo, si nota la struttura bilongherone, i 7 
setti con i 14 motori, posti anteriormente, e il posizionamento dei carrelli di atterraggio.  
In figura 9.4 si osserva in modo più dettagliato un giunto che collega due moduli dell’ala 
posteriore con il setto verticale. Si nota come i motori superiori sono collegati al setto 
verticale, tramite la seconda centina, a partire dall’alto. 
In figura 9.5 è riportato il disegno di un giunto anteriore, il posizionamento dei motori 
inferiori e la struttura dei carrelli. Si osserva come la prima centina del setto verticale è doppia 
rispetto alle altre per poter sopportare i carichi di compressione introdotti dai carrelli durante 
l’atterraggio. 
Nelle figure 9.6 e 9.7 sono riportate rispettivamente la vista frontale e laterale del PrP 
Solar, “corredate” da alcune quote di riferimento. 
Simbolo Definizione Valore 
WAcc_ant [kg] Peso degli accumulatori sull’ala anteriore 482.15 
WAcc_post [kg] Peso degli accumulatori sull’ala posteriore 579.85 
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Figura 9.3: Vista globale della struttura del PrP Solar. 
 
Figura 9.4: Struttura dell’ala anteriore e del setto verticale. 
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Figura 9.5: Struttura dell’ala posteriore e dei carrelli di atterraggio. 
 
 
Figura 9.6: Vista frontale del PrP Solar. 
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10      Conclusioni e sviluppi futuri 
10.1   Conclusioni 
La prima conclusione che si trae da questo lavoro di tesi è che la struttura del PrP Solar 
dovrà essere progettata utilizzando quasi completamente materiali compositi ad altissime 
prestazioni (fibra di carbonio in matrice epossidica). L’utilizzo di materiali sandwich non è 
conveniente dal punto di vista ponderale e non garantisce un elevato incremento di rigidezza 
flessionale e torsionale. 
La configurazione bi-longherone è risultata la soluzione più vicina alle esigenze strutturali 
e costruttive; ogni giunzione tra i setti verticali e le ali orizzontali è più simile ad un incastro e 
ciò rende la struttura più rigida. La presenza di longheroni posteriori risulta essere utile per il 
montaggio delle centine e dei carrelli di atterraggio. 
Per quanto riguarda la sezione dei longheroni delle ali orizzontali, la tipologia che segue il 
profilo aerodinamico è quella che permette di massimizzare le dimensioni delle travi, 
rispettando i vincoli logistici, imposti dai profili stessi. Le sezioni dei longheroni dei setti, 
meno importanti dal punto di vista strutturale rispetto a quelli delle ali, sono state progettate 
circolari per semplicità costruttiva.  
Le numerose analisi agli elementi finiti (fem) hanno dimostrato che la configurazione 
strutturale scelta rispetta i requisiti di rigidezza, di resistenza e di leggerezza, anche nelle 
condizioni più critiche, come il volo a fattore di carico massimo e l’atterraggio. 
Il progetto preliminare dei carrelli di atterraggio ha condotto a utilizzare ancora materiali 
compositi; le analisi fem fatte hanno dimostrato un corretto dimensionamento preliminare  dei 
carrelli. L’utilizzo di un ammortizzatore oleo-pneumatico a singolo pistone flottante, di 
dimensioni non eccessive, ha garantito fattori di carico in atterraggio sufficientemente bassi e 
rapidi smorzamenti delle oscillazioni. E’ stata proposta una forma qualitativa della carenatura 
che accoglie i carrelli retratti. 
Le analisi a instabilità dei longheroni delle ali hanno mostrato un comportamento critico 
solo per fattori di carico piuttosto elevati e in zone non compromettenti il corretto 
funzionamento delle celle solari. Solo in alcune zone limitate e a fattori di carico prossimi a 
quelli massimi è risultato necessario rinforzare opportunamente i longheroni, aggiungendo 
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irrigidimenti o inspessimenti locali. Le travi dei setti verticali hanno manifestato un buon 
comportamento a instabilità fino a fattori di carico notevolmente superiori a quello massimo 
previsto per l’atterraggio. 
Grazie alle analisi fatte e per mezzo di una valida approssimazione della struttura del PrP 
Solar, è stato realizzato un programma in ambiente Matlab, che permette di predire il peso 
strutturale del velivolo, assegnati determinati dati in input.  
Inserendo il modello analitico all’interno del ciclo iterativo di dimensionamento generale, è 
stata ottenuta una nuova configurazione del velivolo PrP Solar. 
 
10.2   Sviluppi futuri 
Per quanto riguarda l’ambito  strutturale è necessario studiare il velivolo dal punto di vista 
aeroelastico; quindi calcolare la velocità di divergenza torsionale o di inversione dei comandi 
e la velocità critica di flutter. 
Nonostante la struttura sia quasi completamente progettata con materiale composito è 
necessaria una verifica a fatica. 
E’ necessario fare disegni di dettaglio di vari componenti, in particolar modo dei giunti 
posti all’intersezione delle ali orizzontali con i setti verticali. Oltre ad assicurare un’ adeguata 
rigidezza e resistenza statica, si deve garantire un certo grado di ispezionabilità e smontabilità. 
Andrà valutata la scelta di progettare i giunti in composito o in titanio e in questo ultimo caso 
sarà necessario fornire la struttura di adeguate protezioni contro la corrosione. 
 Si ritiene infine necessario uno studio aerodinamico della carenatura accogliente i 
carrelli di atterraggio retratti. 
